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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http:/www.animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/0 da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Vanimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Antares irá transportar 29 satélites 


A Planet Labs anunciou os seus planos para o lançamento de uma 
constelação de 28 pequenos CubeSats que serão colocados em órbita em 
Dezembro de 2013. A empresa tem por objectivo revolucionar a indústria 
de obtenção de imagens da superfície terrestre com uma constelação de 
pequenos satélites projectados para obterem imagens s de alta-resolução 
de uma maneira frequente e a baixo custo. 


Designada por Flock-1, a constelação será lançada juntamente com o 
veículo de carga Cygnus Orb-1 (CRS1) da Orbital Sciences Corporation, 
tendo por destino a estação espacial internacional. Os pequenos satélites 
serão capazes de obter imagens com uma resolução de cinco a três 
metros. 


Segundo a Planet Labs, e ao contrário da PhoneSat, a tecnologia foi 
desenvolvida pela própria empresa tendo por base recentes 
desenvolvimentos nas comunicações comerciais e nas tecnologias de 
informática. 





Os satélites deverão ser colocados em órbitas com uma altitude média de 
400 km com uma inclinação de 52º em relação ao equador terrestre. 


Em Abril de 2013 a Planet Labs lançou os seus primeiros satélites, Dove-1 e Dove-2, em missões de demonstração tecnológica. 


Novo sítio da “Planetary Society 
Brazil” 


Foram finalizados os trabalhos no novo website da 
Sociedade Planetária — Brasil, afiliada da organização 
não governamental “The Planetary Society”, fundada 
por Carl Sagan, Bruce Murray e Louis Friedman em 
1980 para avançar na exploração do sistema solar e a 
busca por vida extraterrestre. 


Com desempenho demonstrado em diversos projectos e 
actuações contundentes em defesa de programas 
espaciais, ela é a organização civil líder na causa da 
exploração espacial, com afiliados em 125 países de 
todos os continentes — inclusive a Antárctica. 


O site em português foi lançado no dia 20 de Julho em 
www.sociedadeplanetaria.org. 





A Terra vista do espaço — Espreitando a Mesopotâmia 


O satélite miniaturizado Proba-V, lançado recentemente, captou esta imagem por cima da região fronteiriça do norte da Síria, 
sudeste da Turquia e norte do Iraque, a 28 de Maio. 


A área na imagem tem cerca de 500 km de largura, com ME 10 E , pi bi de 
grandes lagos reservatório ao longo do rio Eufrates, aa | | 
visíveis do lado esquerdo, e outro ao longo do rio Tigre, 
do lado direito. 


E 


Os reservatórios e os rios asseguram o fornecimento de 
água nesta região muito seca. Também formam a base do 
que é visível em diferentes tons de verde, ao longo das 
margens do rio e terrenos agricolas irrigados, fornecendo 
alimento e rendimento à população. Na região 
central/direita da imagem, podemos ver as montanhas 
iraquianas de Sinjar. Membros do grupo religioso Yazidi 
acreditam que foi nesta região que a Arca de Noé veio 
poisar depois da inundação bíblica. 
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O Proba-V irá mapear a cobertura vegetal e o crescimento da vegetação em todo o planeta, a cada dois dias, com o seu equipamento 
Vegetation. Nesta imagem, é muito evidente o contraste entre as áreas verdes — algumas são terrenos agrícolas — e as áreas onde a 
vegetação é esparsa. Isto demonstra a capacidade de o Proba-V detectar diferenças subtis entre a cobertura vegetal. A intensidade da 
vegetação e a sua saúde pode ajudar a prever a produtividade agrícola e a mapear as mudanças inter-anuais na cobertura vegetal. 


A câmara também será usada para um acompanhamento diário do tempo extreme, alertando as autoridades para as quebras na safra, 
monitorizando os recursos aquáticos no interior e traçando a progressão dos desertos e a desflorestação. A imagem “crua” do Proba- 
V ainda não foi corrigida. 


O satélite está neste momento na sua fase de comissionamento, o que inclui uma calibração cruzada do equipamento Vegetation com 
o seu antecessor no satélite francês, Spot-5, para garantir a compatibilidade dos dados. 


À imagem está em destaque no Earth from Space video programme. 


Notícia e imagem: ESA 


Ultimas aparições de um icone 
Este pequeno ponto, num campo cheio de TETE 
estrelas, é uma das últimas imagens que os 
observadores em terra irão ver do icónico 
observatório espacial da ESA Herschel. O 
Herschel passou mais de três anos a tirar fotos 
do Universo em comprimentos de onda do 
infravermelho longínquo, mas em Abril a nave 
esgotou o último dos seus refrigerantes de 
hélio, terminando assim as suas operações 
científicas. 





Depois disso, a equipa de operações da nave 
fez uma série de testes de engenharia. Uma 
série de activações do motor deslocou-o da sua 
órbita à volta do ponto L2, a 1,5 milhões de 
quilômetros da Terra, até a uma órbita 
heliocêntrica. Em Junho, a nave foi desligada. 
Além de ser seguida pelas estações terrestres 
da ESA, a nave também foi seguida pelos 
astrónomos amadores. 


Na semana passada, o observatório começou a afastar-se da Terra, tendo sido captado pelos astrónomos Nick Howes e Emesto 
Guido do Observatório Remanzacco, no Havai, que usaram o Faulkes Telescope North, com dois metros de diâmetro. Esta 
observação representou um desafio extra já que as manobras finais, feitas pela equipa de controlo de voo da ESA, colocaram-no 
numa posição no céu ligeiramente diferente daquela que tinha sido prevista pelos dados orbitais. 


Mesmo assim, foi cumprido o objectivo, tal como se pode ver na imagem, com o Herschel indicado pelas duas linhas ao centro. As 
estrelas surgem como uma espécie de estrias porque os astrônomos estavam a seguir o movimento do Herschel pelo céu. A nova 
órbita do Herschel irá posicioná-lo à volta do Sol, trazendo-o à vizinhança da Terra daqui a 13 
anos. 


É muito importante que se determine agora uma órbita precisa, porque a sua distância crescente 
tornará cada vez mais dificil segui-lo nos próximos anos. Os Telescópios gémeos Faulkes, um no 
Havai, o outro na Austrália, são um projecto educacional que tem como objectivo permitir o acesso 
a instalações de investigação. Ao longo de 2014 e 2015, os Telescópio s Faulkes irão oferecer 
apoio em terra à nave da ESA Rosetta, à medida que esta se aproxima do Cometa 
67P/Churyumov-Gerasimenko. 


Notícia e imagem: ESA 


Três universidades, um desafio 


Três equipas universitárias estiveram em competição pelo melhor negócio não relacionado com o 
espaço, baseado em duas tecnologias inovadoras, patenteadas pela ESA. As suas ideias foram 
apresentadas no centro técnico da ESA, na Holanda, a 8 de Julho. 
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O desafio Space Solutions University (S2UN) é uma iniciativa do Programa de Transferência de Tecnologia da ESA, que oferece aos 
estudantes universitários a oportunidade de trabalhar com a ESA para criar uma aplicação não relacionada com o espaço, baseada no 
portfolio de propriedade industrial da Agência. 


O objectivo é fornecer aos estudantes técnicos a oportunidade de trabalhar com tecnologias espaciais reais, fazendo parte da sua 
educação universitária desenvolvendo capacidades de empreendedor, criando spin-offs a partir de tecnologias competitivas da ESA. 


Participaram nesta primeira competição três universidades: A Faculdade de Engenharia da Universidade do Porto, a Universidade de 
Oviedo, em Espanha, e a Politécnica de Torino. 


As equipas tiveram de criar o melhor plano de negócios, tendo por base uma das invenções da ESA: 
— PAT 360: um método de processamento de lixo orgânico 


— À invenção tenta resolver a questão da exploração do lixo orgânico usando um circuito aberto de tratamento de lixo orgânico, 
numa escala industrial, para produzir biomassa. 


— PAT 550: um regulador de paméis solares, baseado num conversor de step-up and down-conversion. A ESA desenvolveu um 
regulador de painéis solares para melhorar a conversão de energia entre o painel e a bateria. 


Notícia e imagem: ESA 


Testes do foguetão CZ-5 
Chang Zheng-5 


A China irá lançar em 2016 o seu novo foguetão 
CZ-5 Chang Zheng-5, um vector importante para 
a futura montagem em órbita da sua estação 
espacial modular que deverá estar operacional em 
2020. 


Entretanto, vão sendo realizados testes nos 
diferentes componentes do novo foguetão tal 
como o que teve lugar a 29 de Junho no qual se 
testaram os seus propulsores laterais. Da mesma 
forma, foi realizado um teste de separação das 
duas metades da carenagem de protecção que será 
utilizada no novo lançador. 





| O novo foguetão será lançado a partir do novo 
Centro de Lançamento de Satélites de ediadE e para testar as diferentes interfaces do lançador com a plataforma de lançamento e 
outros sistemas, está a ser desenvolvido um protótipo do veículo gigante. 


Paisagem peruana 


Nesta imagem captada pelo satélite Kompsat-2 podemos ver 
as encostas das montanhas andinas, junto à costa sul do 
Peru. 


Os Andes espalham-se ao longo de 7000 km, da Venezuela 
até à costa Oeste da América do Sul, ao topo da Argentina. 
A montanha é o resultado do movimento das placas 
tectónicas de Nazca e da Antárctida, a deslocar-se sob a 
placa sul-americana — um processo geológico chamado 
'subducção”. Este processo também é responsável pela 
actividade vulcânica nos Andes. 


No centro da imagem podemos ver um conjunto de 
remendos ou os campos de agricultura ao longo daquilo que 
parece ser um curso de água vindo das montanhas — apesar E TRA 
de parecer haver pouca ou nenhuma água quando a imagem SENA : ad Peg ds de ea Y 
foi feita. Esta área é muito seca, como é evidente pela — aaa ny NE 

vegetação escassa. | > 


Próximo da área representada nesta imagem é o local das 
famosas linhas Nazca (não visíveis) — um grupo de 
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geoglifos que representam um macaco, uma aranha, um beija-flor e outros. Rabiscados na superficie da árida planície, as figuras 
espalham-se ao longo de 280 metros de extensão, enquanto algumas formas geométricas se alongam por quilómetros. 


O satélite do Instituto de Pesquisa Aeroespacial Coreano, Kompsat-2, captou esta imagem a 4 de Maio de 2011. A ESA apoia o 
Kompsat como uma Missão de Third Party, o que significa que usa as suas infra-estruturas no solo e capacidades para adquirir, 
processar e distribuir os dados aos utilizadores. 


Notícia e imagem: ESA 


Novo recorde para a Chang'e-2 


A sonda Chang'e-2 atingiu uma distância de 50 milhões de 
quilómetros da Terra, marcando assim um novo ponto alto na 
exploração do espaço profundo para a China. A sonda, que 
segundo os responsáveis chmeses se encontra em boas 
condições, atingiu esta distância pelas 1700UTC do dia 13 de 
Julho de 2013. 


A Chang'e-2 será capaz de viajar até uma distância de cerca 
de 300 milhões de quilômetros da Terra, segundo os cálculos 
efectuados pelo Centro de Controlo Aeroespacial de Pequim. 





... Todos nós 


O '“Waving at Saturn”, foi um evento a nível mundial que teve lugar a 19 de 
Julho e durante o qual a sonda Cassini tirou várias fotografias da Terra 
enquanto orbita o planeta Saturno. Neste evento apelava-se para que as 
pessoas acenassem de forma simbólica para o planeta dos anéis para assim 
registarem aquele momento histórico. 


A NASA divulgou as imagens desse evento e uma delas encima esta 
publicação. Mostra o planeta Saturno e um pequeno ponto luminoso que é a 
Terra (à esquerda do centro da imagem). Naquele ponto, que de facto é 
constituído pela Terra e pela Lua, vivem todas as pessoas que conhecemos e 
desenrolou-se toda a história da Humanidade. Todos aqueles que conhecemos 
estão ali... Ali estamos todos nós. 


Imagem: NASA 





Uma Terra explosiva 


Esta imagem de radar do Envisat mostra uma 
cadeia de vulcões chamados Montanhas de 
Virunga, que atravessam a fronteira a norte do 
Ruanda com o Uganda e a este com a República 
Democrática do Congo. 


Enquanto a maior parte destes vulcões estão 
adormecidos, o Nyamuragira e o Nyiragongo são 
os vulcões mais activos de África O 
Nyamuragira, a este, entra em erupção de tempos 
a tempos, produzindo grandes escoamentos de 
lava — um dos quais é evidente numa mancha 
vermelha alongada. Cerca de 10 km para sudeste, 
o Nyiragongo tem um grande lago de lava. 





SRP CEA. 
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A área na imagem faz parte do Rift de Albertine, uma das regiões com maior diversidade biológica de África. A combinação de uma 
grande densidade populacional, pobreza e conflito representam um desafio à conservação. No entanto, ao longo da serra foram 
estabelecidos parques nacionais para protecção da fauna e da flora. Em concreto, estas áreas de parque protegem o majestoso gorila 
da montanha, que está em risco pela perda de habitat, doença, caça furtiva e guerra. Foi aqui que a famosa zoóloga americana Dian 
Fossey, fez os seus estudos de grupos de gorilas e o seu comportamento. 


À volta dos parques estão milhares de pontos coloridos que indicam alterações na superfície da terra entre as três imagens de radar 
que compõem esta imagem. Estas mudanças são sobretudo de vegetação à medida que os terrenos que rodeiam as montanhas se 
cobrem de terrenos agricolas. Há mesmo uma linha clara que separa as áreas agrícolas dos terrenos protegidos. Este contraste 
também é evidente ao longo da fronteira entre a RD do Congo e o Ruanda, onde a fronteira política pode mesmo ser detectada entre 
dois vulcões, antes de virar em direcção ao sul. 


Os reflexos brancos ao longo do Lago Kivu, no canto inferior direito, correspondem à cidade de Goma, no Congo. Esta imagem foi 
criada pela combinação de três imagens de radar do Envisat, feitas a 27 Março de 2003, 5 Janeiro 2006 e 12 Agosto 2010, na mesma 
área. 


Notícia e imagem: ESA 


== Progress M-18M reentra na atmosfera 


[=.3: | O veículo de carga Progress M-18M reentrou a 26 de Julho de 2013 
OCK TCO É na atmosfera terrestre, pondo termo a uma missão de 5 meses e 14 


044 CENHHEHHE 


| 
| 
B1 A 6 K ox , BOB. dias. 


N3ICIc 1 [D.j/4 09 B, | | 
a 5 i à 07 | | O Progress M-18M separou-se do módulo Pirs às 2253UTC do dia 25 


CH. B0B0B 


de Julho de 2013, executando a manobra de retrotravagem às 
2353UTC. Os destroços que terão resistido à reentrada destrutiva 
terão impactado no Oceano Pacífico pelas 0042UTC do dia 26 de 
Julho a 4.100 km de Wellington, Nova Zelândia. 


O Progress M-18M havia sido lançado às 1441:43,134UTC do dia 11 
de Fevereiro de 2013 pelo foguetão 11A511U-PVB Soyuz-U 
(L15000-137) a partir da Plataforma de Lançamento PU-S do 
Complexo de Lançamento LC1 “Gagarimskiy Start” do Cosmódromo 
de Baikonur, Cazaquistão. 


O veículo estava carregado de lixo e equipamentos desnecessários a 
bordo da ISS. 





Novos detalhes sobre o foguetão CZ-6 Chang Zheng-6 


O SAST revelou mais detalhes sobre o novo foguetão CZ-6 Chang Zheng-6 durante a 5º Conferência CSA-IAA sobre Tecnologia 
Espacial Avançada. Pela primeira vez foi revelada uma fotografia do CZ-6 numa plataforma móvel de lançamento. 


O CZ-6 necessita de sete dias para ser preparado para o lançamento. Foi também revelado um modelo melhorado, o CZ-6A Chang 
Zheng-6A, com propulsores laterais que é capaz de colocar 4.000 kg em órbita SSO. 


O SAST também introduziu um novo estágio superior, o TY-1, que utiliza propolentes armazenáveis e será capaz de ser reactivado 
em órbita mais do que uma vez para colocar satélite em diferentes órbita e de forma rápida. 
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Conduz-me à Lua 


Graças aos avanços nas ligações eléctricas desenvolvidas para o espaço, alguns pilotos de corridas conduzem agora carros mais leves 
e potencialmente mais rápidos, em competições na Terra. Sofisticadas técnicas de ligação desenvolvidas para satélites da ESA estão 
agora a ser usadas em carros de Fórmula Um, melhorando a sua performance e peso. 


«Identificamos uma necessidade no mercado espacial, em que são necessárias ligações robustas, flexíveis e leves, capazes de 
aguentar grandes forças,» disse Terry McManus, gestor de projecto da divisão de espaço da empresa sedeada no Remo Unido, 
Tekdata's Cryoconnect. No espaço, a Cryoconnect começou a usar materiais que se tornam supercondutores às baixas temperaturas 
no espaço. Também desenvolveram um método de ligar os fios de numa configuração plana em forma de tear. Estes feixes lisos de 
cabos eléctricos voam em numerosas plataformas espaciais. 


A companhia desenvolveu os “arreios” de fios para um dos instrumentos do aparelho da ESA, Herschel, também foi produzido um 
arreio para o Instrumento de Alta Frequência do Planck da ESA, para funcionar a apenas um décimo de grau acima do zero absoluto 
para pesquisar a luz remanescente do Big Bang. A Cryoconnect também está a trabalhar nos arreios dos três instrumentos do 
Telescópio Espacial Internacional, James Webb, o sucessor dos observatórios Hubble e Spitzer. 


Estes sistemas eléctricos exigem uma boa dose de inovação. «A componente que conseguimos trazer à equação foi a selecção de 
materiais exóticos bem como a metodologia da trama,» disse Terry. Há três anos, a Tekdata decidiu trazer o que tinham aprendido 
no espaço para usar no desporto automóvel. 





«Muitas das nossas soluções espaciais são mais avançadas do que a actual tecnologia disponível no mercado do desporto automóvel. 
As equipas têm confiado na mesma tecnologia durante vários anos,» disse o gestor de negócio da Tekdata Mike Tickner, que tem 
experiência em desenhar e construir sistemas de ligação para carros de Formula Um. 


“Estamos a transferir as melhores práticas do espaço para o automobilismo,” disse Terry, mas, ao contrário do que acontece no 
espaço, a Tekdata anda usa os tradicionais fios de cobre nos carros. O que mudou foi a forma como os cabos estão enrolados. 
Tipicamente, os cabos eléctricos são enrolados num arreio redondo mas a Tekdata criou um sistema plano, como o dos satélites. 


Nos carros de corrida torna-se assim mais fácil encaixá-los debaixo do assento, por baixo da carroçaria ou no corpo do carro. «Pode 
ficar liso, é flexível e encaixa em sítios em que um cabo tradicional não caberia,» disse Mike. 


Isto quer dizer que a aerodinâmica do carro deixa de estar comprometida pela colocação dos cabos. Isto pode levar a uma melhor 
performance e a um menor peso, o que é crucial na corrida. Elementos como a caixa de velocidades também podem ser ligados de 
forma diferente, maximizando o espaço, e tornando o carro potencialmente menos pesado. 


Notícia e imagem: ESA 
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Explorando o subsolo marciano 


Há muito mais em Marte do que aquilo que pode ser visto a olho nu. Usando a tecnologia de radar, a Mars Express pode “ver” vários 
quilômetros abaixo da superficie. 


O radar cria imagens de subsuperficie de Marte, enviando ondas de rádio de baixa frequência em direcção ao planeta, ondas estas 
que são reflectidas por qualquer superficie com que se deparem. 


Se bem que a maioria dos raios são reflectidos pela superfície do planeta, alguns conseguem penetrar o subsolo até se encontrarem 
com as superfícies que separam diferentes materiais, tais como as que separam rochas, água e gelo. 


Analisando o eco — a sua intensidade e tempo de retorno — a Mars Express consegue determinar a que profundidade estão as 
diferentes capas. 


Esta imagem de radar mostra um corte de 5.580 quilómetros de longitude através das terras altas do sul de Marte, e foi criada pouco 
depois de o instrumento 


MARSIS (Radar 
Avançado para a 
Investigação da 


Ionosfera e do Subsolo 
de Marte) ter entrado ao 
serviço, no ano de 2005. 


O lado direito é 
dominado pela vasta 
Bacia de Hellas. Com 7 
km de profundidade e 
2300 km de largura, é 
uma das maiores bacias 
de impacto do Sistema 
Solar. 





O pico brilhante mesmo 
à esquerda do centro corresponde ao pólo sul de Marte. E é aqui que o radar demonstra todo o seu potencial, porque por baixo de 
uma grossa capa de dióxido de carbono e gelo detecta múltiplas camadas de gelo e pó. 


Estas formações, conhecidas como os Depósitos Estratificados do Pólo Sul, estendem-se até uma profundidade de 4 quilômetros. 
Pensa-se que são o resultado de diferentes ciclos de alterações climáticas que afectaram Marte, provocando variações na 
sedimentação do pó e do gelo. 


Graças ao radar, os cientistas estimaram que estes depósitos 
estratificados contêm água suficiente agua como para cobrir 
todo o planeta com uma capa líquida de 11 metros de 
profundidade. 


Notícia e imagem: ESA 


NASA termina tentativas para 
recuperar o Kepler 


Após meses de análises e de testes, a equipa do Telescópio 
Espacial Kepler termina as suas tentativas para recuperar o 
observatório e está a considerar que novas pesquisas pode 
levar a cavo na sua condição actual. 


Dois dos quatro sistemas giroscópicos do Kepler, que são 
utilizados para orientar o veículo com precisão, deixaram de 
funcionar, com o primeiro a ser perdido em Julho de 2012 e o 
segundo em Maio de 2013. Os esforços dos engenheiros para restaurar pelo menos um dos sistemas, não foram bem sucedidos. 





O Kepler finalizou a sua missão principal em Novembro de 2012 e iniciou a sua missão prolongada de quatro anos nessa altura. 
Porém, o observatório necessite de três sistemas de orientação funcionais para continuar a sua busca por exoplanetas do tamanho da 
Terra, que são planetas no exterior do Sistema Solar, orbitando estrelas como o Sol no que é denominada como “zona habitável” — 
uma zona em torno dessas estrelas onde a temperatura à superficie desses planetas seja compatível com a existência de água líquida. 
À medida que os cientistas analisam os dados anteriormente recolhidos, a equipa do Kepler também está a analisar se o telescópio 
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espacial pode levar a cabo um tipo distinto de programa científico, incluindo a busca de exoplanetas, utilizando os restantes dois 
sistemas de orientação. 


A 8 de Agosto os cientistas realizaram um teste de performance de sistemas para avaliar as actuais capacidades do Kepler. Foi 
determinado que o Sistema 2, que falho em 2012, não pode proporcionar a orientação necessária para a obtenção de dados 
científicos. O observatório foi de novo colocado no seu ponto de repouso, que é uma configuração estável onde o Kepler utiliza 
pequenos motores para controlar a sua orientação com uma utilização mínima de propolente. 


Um estudo de engenharia será levado a cabo sobre as modificações necessárias para gerir as operações científicas com o 
observatório a utilizar uma combinação dos seus restantes sistemas de orientação e os seus pequenos motores para o controlo de 
atitude. Tendo por base as contribuições da comunidade científica em resposta ao apelo anunciado a 2 de Agosto, a equipa do 
projecto Kepler irá realizar um estudo para identificar possíveis oportunidades científicas para o futuro do Kepler. Dependendo do 
resultado destes estudos, que se espera estarem finalizados em finais de 2013, a NASA 1rá determinar a prioridade científica da 
missão do Kepler. Tal análise pode incluir uma análise de prioridade em relação a outras missões astrofísicas da NASA que 
competem por fundos operacionais para o próximo ano. 


Notícia baseada num texto da NASA. 
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Voo espacial tripulado 


Actividade extraveícular Rússia VDK-33' 


- A 24 de Junho os cosmonautas Fyodor Yurchikhin 
e Alexander Misurkin realizaram a actividade 
extraveicular VDK-33 com Os fatos 
extraveiculares Orlan-MK n.º 5 e 6. 





















A escotilha do Pirs foi despressurizada por volta 
das 1314UTC e foi aberta às 1332UTC. Os dois 
homens substituíram o pamel de controlo de fluxo 
SP RRZh n.º 2 no sistema de controlo térmico do 
módulo Zarya, instalaram o sensor atmosférico 
Indikator-MKS, e recolheram o pamel Vinoslivost 
n.º 2 e o instrumento Foton-Gamma, trazendo-o 
para o interior do Pirs juntamente com o velho SP 
RRZh. A escotilha foi encerrada às 2006UTC e 
repressurizada às 2009UTC. 


O SP RRZh tem uma massa de 5l kg e o 
Indikator-MKS tem uma massa de cerca de 15 kg; 
ambos foram transportados pelo Progress M-19M 
em Abril. 


' Baseado no texto de Jonathan McDowell publicado em http://planet4589.org/space/jsr/back/news.681 a 1 de Julho de 2013. 
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Actividade extraveícular EUA 22 





ale " 
q 


Payload Experiment Container, que determinaram os impactos do 
ambiente espacial nos materiais e em elementos de processadores. 
Ambas as experiências serão trazidas de volta para a Terra a bordo 
da missão CRS-3 (SpX-3) em finais de 2013 ou princípios de 2014. 
Luca Parmitano também procedeu ao registo fotográfico do Alpha 
Magnetic Spectrometer-2 para assim fornecer detalhes do seu estado 
actual. 


Assim que os dois homens finalizaram as suas tarefas iniciais, 
juntaram-se para remover dois RGB (Radiator Grapple Bars) que 
chegaram na missão CRS-2 (SpX-2), sendo depois instalados em 
ambos os lados da estrutura principal da ISS. O transporte do RGB 
para os locais de trabalho foi feito por Parmitano que foi deslocado 
na extremidade do Space Station Remote Manipulator System 
(SSRMS) conduzido desde o interior da estação pela astronauta 
Karen Nyberg. Por seu lado, Cassidy procedeu à sua fixação. 
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Dois astronautas da Expedição 36 a bordo da 
estação espacial internacional, realizaram uma 
actividade extraveícular, ou passeio espacial, no 
dia 9 de Julho de 2013. Na denominada EUA 
EVA-22, participaram os astronautas Chris 
Cassidy (EUA) e Luca Parmitano (Itália), sendo 
esta a primeira actividade extraveícular para um 
cidadão italiano. 


Antes do início do passeio espacial, a tripulação da 
Expedição 36 auxiliou os dois homens a 
realizarem os procedimentos de preparação para as 
actividades no exterior da ISS evitando assim que 
os dois homens passassem a noite no interior do 
módulo Quest. Denominado, In-Suit Light 
Exercise (ISLE) EVA Pre-Breathe Protocol, este 
procedimento não requer que os astronautas que 
estão a preparar uma actividade extraveicular 
passem a noite no Quest no denominado exercício 
CEVIS. O procedimento consiste na respiração 
durante 60 minutos utilizando uma máscara no 
interior da escotilha com uma pressão reduzida a 
10,2 psi. De seguida, os dois homens envergaram 
os seus fatos extraveiculares EMU e realizaram a 
purga standard dos EMU antes da escotilha ser 
repressurizada para o ambiente da ISS. Após este 
procedimento, os dois astronautas passaram 100 
minutos em pré-respiração utilizando os seus fatos, 
50 minutos dos quais são compostos por exercícios 
físicos ligeiros intercalados com 50 minutos de 
descanso. 


Após estes exercícios, tiveram início as operações 
no exterior com Cassidy a dirigir-se para o topo da 
estrutura Zl] para proceder à remoção e 
substituição de um Space-to-Ground Transmitter 
Receiver Controller que havia avariado no final de 
2012. Por seu lado, Parmitano dirigiu-se para o 
Express Logistics Carrier-2 (ELC-2) onde fez a 
recolha de duas experiências que eram parte da 
Materials International Space Station Experiment- 
8 (MISSE-8), nomeadamente o Optical Reflector 
Materials Experiment III (ORMatE-III e o 
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Parmitando também procedeu à remoção da Mobile Base Camera Light Pan-Tilt Assembly que havia falhado durante a chegada do 
veículo de carga HTV-3 em 2012. 
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Chris Cassidy procedeu também à instalação de 
cabos de fornecimento de energia para apoio da 
chegada do novo módulo russo em princípios de 
2014. O novo módulo, baptizado de Nauka, será 
utilizado como laboratório de investigação, porto 
de acoplagem e escotilha de acesso ao exterior da 
ISS, substituindo o módulo Pirs. Os cabos foram 
ligados desde o módulo Unity para a interface 
entre o Pressurized Mating Adapter-l e o módulo 
Zarya, preparando asssm uma actividade 
extraveicular russa que mwá finalizar 
posteriormente estas tarefas. De seguida, Cassidy 
instalou novos sistemas que proporcionam uma 
maior redundância energética e maior estabilidade 
aos componentes críticos da estação espacial. 


Os dois homens deveriam de seguida proceder à 
colocação de uma camada 1soladora para proteger 
a interface de acoplagem no Pressurized Mating 
Adapter-2, porém esta tarefa foi totalmente 
finalizada por Luca Parmitano. 
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Actividade extraveícular EUA 23 





Chris Cassidy e Luca Parmitano realizaram outro passeio 
espacial a 16 de Julho (EUA AEV-23). Estava planeado 
como uma actividade extraveícular de mais de seis horas mas 
foi encurtado quando uma certa quantidade de água começou 
a invadir o capacete de Parmitano. A escotilha do Quest foi 
despressurizada cerca das 1154UTC, sendo aberta pelas 
H56UTC. Cassidy e Parmitano finalizaram as suas primeiras 
tarefas que envolveram a colocação de cabos no exterior, 
quando às 1242UTC Parmitano relatou que havia água no 
seu capacete. O problema foi piorando, e o trabalho 
extraveícular foi suspenso pelas 1254UTC; pelas 1306UTC 
foi tomada a decisão de regressar à ISS. 


Existem duas formas de fazer isto, finalizar", que envolve a 
arrumação e o regresso sem qualquer pressa, e 'abortar', que 
envolve deixar tudo no lugar e sem arrumar, ignorar algumas 
das verificações normais, e realizar uma repressurização 
rápida. O Controlo de Missão escolheu seguir o 
procedimento mais calmo. Parmitano estava no interior da 
escotilha pelas 1312UTC, com Cassidy a entrar pelas 
I32JUTC e com a escotilha ser encerrada às 1326UTC. 
Neste ponto havia tanta água no capacete de Parmitano que 
ele não conseguia ver os sistemas de controlo da escotilha 
nem tão pouco comunicar com o solo, e a preocupação pela 
sua segurança aumentou. A repressurização da escotilha foi 
mniciada às 1329UTC e a escotilha interna foi aberta às 
1337UTC, seguindo-se a remoção rápida do fato 
extraveicular com os astronautas Nyberg e Yurchikm a 
removeram o capacete de Parmitano e a limparem a água 
com toalhas. 


O comentador de ralações públicas da NASA, repetidamente 
declarou durante este processo que a tripulação não esteve 
em perigo. Vamos recordar que estamos a cair no vácuo a 
27.000 km/h, 300 km acima da atmosfera planetária, somente 
com algumas camadas de tecido entre nós e uma morte certa, 
num ambiente recheado com extremidades cortantes e 
desafios térmicos, e com umas poucas horas de 
abastecimento de ar caso o equipamento no fato 
extraveicular funcione como previsto. Agora, estamos 
repentinamente «cegos», incapazes de comunicar e a tentar 
respirar água. Para citar Arthur Dent, "este deve ser um novo 


conceito da palavra 'seguro' da qual não me apercebi anteriormente". Uma referência para o profissionalismo dos astronautas e da 
equipa de controlo no solo ao ultrapassarem esta emergência de forma calma e efectiva - apesar de se poder discutir sobre um 


regresso mais rápido ao interior. 


O facto extraveicular de Parmitano, EMU 
3011, foi utilizado pela primeira vez na missão 
STS-96 em 1999; após duas anteriores 
missões na ISS entre 2002-2006 e 2008-2009, 
foi lançado de novo na missão STS-132 em 
Maio de 2010 e tem estado a bordo da estação 
espacial desde então. O fato de Cassidy tem 
estado no espaço desde 2009. Existem outros 
dois fatos EMU e três fatos Orlan na estação. 
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Lançamentos orbitais em Julho de 2013 


Em Julho de 2013 foram levados a cabo 7 tentativas de lançamentos orbitais das quais uma falhou, sendo colocados em órbita 9 
satélites operacionais. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Julho de 2013 foram realizados 4949 lançamentos orbitais 
bem sucedidos, 408 lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 8,2% do total e a uma média de 77,4 lançamentos 
por ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se verificam menos lançamentos orbitais (294 lançamentos que correspondem a 
5,9% do total de lançamentos com uma média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos 
orbitais (492 lançamentos que correspondem a 9,9% do total de lançamentos com uma média de 8,9 lançamentos). Até ao final de 
Julho de 2013, o total de lançamentos orbitais em 2013 corresponde a 0,79% do total de lançamento desde 1957, tendo sido 
realizadas 5292 tentativas de lançamentos orbitais das quais 343 falharam. 
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Soyuz-ST inaugura frota O3b 


Os primeiros quatro satélites 03b foram colocados numa órbita equatorial geostacionária a 25 de Junho de 2013 a partir do CSG 
Kourou (Sinnamary) por um foguetão Soyuz-ST. Esta constelação de satélites está projectada para fornecer acesso de Internet de alta 
velocidade, a baixo custo, aos mercados emergentes na Asia, Africa, América Latina, Pacífico e Médio Oriente. 


Os satélites O3b 


Pertencentes à 03h Networks, os satélites O3b serão combinados através da sua abrangência global com uma rede de fibra óptica de 
alta velocidade fornecendo milhões de consumidores e negócios em cerca de 180 países com um acesso de Internet de baixa latência 
e conectividade móvel de alta velocidade e baixo custo. 


Colocados a uma altitude de 8.062 km numa órbita equatorial, estes satélites de banda Ka irão fornecer serviços de comunicações e 
de Internet ao combinar alta velocidade e baixo custo a milhões de pessoas em todo o globo que presentemente não possuem um 
serviço de Internet adequado. 





Baseados no modelo EhTeBus, os satélites 03b têm uma massa de 700 kg no lançamento. Projectados, integrados e testados pela 
Thales Alenia Space, os satélites utilizam a experiência adquirida na construção de veículos anteriores permitindo uma flexibilidade 
na utilização da antena e uma degradação mais sustentável. A carga de banda Ka (12 repetidores) foi projectada para permitir um 
fluxo de alta velocidade entre localizações no solo. Doze antenas totalmente orientáveis garantem uma ligação optimizada para a 
área onde os dados são necessários. A secção de carga utiliza uma tecnologia de repetidores de banda Ka para permitir uma alocação 
de largura de banda numa área de 500 km de diâmetro no solo. 


A configuração flexível do satélite permite a transferência de dados entre antenas de variadas maneiras. Assim, truncando entre dois 
pontos é simples, bem como a truncagem entre vários pontos. As antenas orientáveis podem ser movidas para uma localização em 
poucos minutos e cada uma proporciona 1,25 Gbps de informação. 


O módulo de serviço fornece uma estabilização nos três eixos espaciais que é fornecido através de uma combinação de sistemas de 
estabilização (rodas de reacção), bastões de torque e conjuntos de pequenos motores de reacção. A determinação de atitude é 
fornecida por sensores terrestres e solares em conjugação com uma unidade de medição inercial. Uma unidade de navegação de GPS 
fornece a posição orbital. A energia é fornecida por duas asas solares de gálio — arsénio e uma bateria de 16es de Jítio. 
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O foguetão 14414 Soyuz-2 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente evolução do épico míssil balístico Intercontinental R-7 desenvolvido por 
Sergei Korolev nos anos 50 do século passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, modernos sistemas aviônicos 
digitais e uma reduzida participação de componentes de fabrico não russo. 


O lançador é também conhecido pela designação Soyuz-ST (onde ST significa “Special for Tropics” - CrernmabHas Tponnyeckag) e 
foi especialmente desenhado para uma utilização comercial aumentando a sua performance geral apesar de o desenho básico do 
veículo permanecer o mesmo. As alterações foram realizadas ao nível de uma melhoria da performance dos motores do primeiro e 
do segundo estágio com novos injectores e alteração da mistura dos propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; 
introdução de um novo sistema de controlo permitindo uma alteração do plano orbital já durante o voo”; introdução de um novo 
sistema de telemetria digital para a monitorização do lançador e a introdução de uma nova ogiva de protecção de carga com um 
diâmetro de 3,6 metros. Sendo um lançador de classe media, o Soyuz-ST complementa os foguetões Ariane-SECA e Vega para 
melhorar a flexibilidade e competitividade da família de lançadores europeus. 


PE. 48 





Para os lançamentos levados a cabo na Guiana Francesa, o foguetão é montado na horizontal (juntamente com o estágio superior) e 
depois movido para a posição vertical na plataforma de lançamento. Aqui, é então montada a carga que será colocada em órbita. 
Uma nova estrutura móvel auxilia este processo enquanto fornece protecção aos satélites e ao lançador evitando as consequências 
nefastas do ambiente tropical. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando as carenagens de 
protecção do tipo ST e SF. 


O Soyuz-ST é lançado a partir de um novo local a Noroeste do CSG de Kourou. Esta zona de 120 hectares está sobre a autoridade 
administrativa da cidade de Sinnamary. O local de lançamento está construído sobre uma camada de granito a 27 km da cidade de 
Kourou, a 20 km do complexo de lançamento do Ariane-SECA e a 18 km da cidade de Sinnamary. 


Este local foi seleccionado em particular porque foi assim possível reduzir os custos de uma construção em cimento armado e fazer 
um canal de evacuação dos gases de combustão dado que a camada de granito estava perto da superficie. Por outro lado, permite a 
diminuição das restrições associadas às operações dos lançadores Ariane-SECA e Veja, dado que está suficientemente afastado dos 
seus complexos de lançamento. Finalmente foi possível «reservar» a propriedade suficiente para possíveis futuros voos tripulados. 


? Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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Principais componentes do complexo de lançamento 
A zona de lançamento é composta por vários componentes que incluem: 


e Um bunker subterrâneo de vários andares equipado com todos os sistemas necessários para a implementação do lançador e 
para albergar as premissas técnicas associadas; 


e Uma correspondente plataforma de lançamento e equipamento — mastros umbrilicais; 

e Mastros condutores de relâmpagos; 

e Instalações adjuntas da zona frontal (armazéns, bases, zona de recepção de carga); 

e Uma zona de exaustão das chamas semelhantes às existentes no Cosmódromo de Baikonur; 


e Uma torre de serviço móvel que permite o acesso a todas as partes do lançador uma vez na posição vertical, integração do 
sistema compósito superior no lançador e remoção da torre móvel de serviço para o lançamento; 


e A Zona de Preparação com o seu edifício de integração (MIK) alargado para permitir operações de preparação em separado 
(montagem e teste) para o foguetão Soyuz, estágio Fregat e edifícios de serviço associados; 


e A zona posterior que consiste de um centro de controlo para operações antes da contagem decrescente, escritórios, posto de 
segurança e instalações de produção de serviços; 


e O Centro de Lançamento utilizado para as operações finais e para o lançamento; 


e O sistema de “controlo e comando” incluindo um posto de controlo operacional fornecido pela Rússia e uma unidade de 
manutenção fornecida pelo lado europeu; 


e Instalações de comunicações incluindo um sistema para comunicações e telemetria bem como instalações ópticas, sonoras e 
de vídeo, etc. 
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Lançamento Data Hora UTC | Veículo Lançador Carga 
Evo Galileo IOV-1 PFM 'Thijs' (37846 2011-0594) 
2011-060 21-Out-11 10:30:26 B15000-001/1030 Galileo IOV-1 FM2 'Natalia' (37847 2011-059B) 
ELISA-W11 (38007 2011-0764) 
ELISA-E24 (38008 2011-076B) 
ELISA-W23 (38009 2011-076C) 
ELISA-E12 (38010 2011-076D) 
SSOT Fasat-Charlie (38011 2011-076E) 
Pléiades-1 (38012 2011-076F) 
ra Galileo-FM3 'David' (38857 2012-0554) 
2012-055 12-Out-12  18:51:01,160  M15000-002/1031 Galileo-FMA 'Sif (38858 2012-055B) 
2012-068 2-Dez-12 02:02:50 1115000-001/1020 Pleiades-1B (39019 2012-0684) 
03b-FMS (39188 2013-0314) 
03b-FM4 (39189 2013-031B) 
03b-FM2 (39190 2013-031C) 
03b-PFM (39191 2013-031D) 


2011-077 17-Dez-11 02:03:48 5B15000-002/1021 


2013-031 25-Jun-13  19:27:03,396  E15000-003/1041 





Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg numa 
órbita terrestre a 240 km de altitude com uma inclinação de 
51,80º. No lançamento desenvolve uma força de 4.144.700 kN. 


put de comb e E] ni A sua massa total é de 310.000 kg, o seu diâmetro no estágio 


ã 68 | 1553. | ae E ; , 
principal é de 2,95 metros e o seu comprimento total é de 
43,40 metros. 


O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma massa bruta de 
44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A (14D22) que desenvolve uma 
força de 1.021.097 kN (vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 








O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto de 105400 kg e um 
peso sem combustível de 6.975 kg. Está equipado com um motor RD-108A que no lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), 
com um Tes de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


O terceiro estágio (Blok-l) tem um comprimento de 6,74 metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 kg e um 
peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 kgf (vácuo), com 
um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome LOX e querosene. 


As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14A14-1A Soyuz-2-1A e 
o 14414-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 
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Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da Khimavtomatika 
em Voronezh. Nesta altura previa-se que a produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 de Dezembro de 2005 teve 
lugar outro teste do motor, abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B 
nas instalações da NHlKhimMash em Sergiev Posad. 


No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira missão de teste do foguetão 14414-1B Soyuz-2-1B teria lugar desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o satélite astronômico CoROoT. Este lançamento dependeria dos resultados de 
novos ensaios do motor RD-0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 
e o satélite CoRoT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse ano. 


O estágio Fregat foi qualificado para voo no ano 2000 e representa um estágio superior flexível e autónomo que foi desenhado para 
operar como um veículo orbital. O Fregat prolonga as capacidades dos estágios inferiores dos foguetões Soyuz para proporcionar um 
acesso total a um variado leque de órbitas. Para fornecer ao Fregat uma fiabilidade inicial elevada e acelerar o seu processo de 
desenvolvimento, vários subsistemas já utilizados em voo e outros componentes de outros veículos e lançadores foram incorporados 
neste estágio superior. 


O estágio consiste em seis tanques esféricos (quatro tanques de propolentes e dois tanques de sistemas aviônicos) colocados em 
círculo, com longarinas atravessando ao longo dos tanques para fornecer apoio estrutural. O estágio é independente dos estágios 
inferiores do lançador, possuindo o seu próprio sistema de orientação, navegação, controlo, detecção e telemetria. 


O Fregat utiliza um motor S9.98M que consome propolentes hipergólicos (UDMH e NTO) e pode ser reactivado até 20 vezes em 
voo, permitindo assim levar a cabo perfis de missões complexas. Pode fornecer uma estabilização nos três eixos espaciais à carga a 
colocar em órbita ou colocá-la nua situação de estabilização por rotação. O Fregat pode ser utilizado como estágio superior dos 
foguetões 114511U Soyuz-U, 11A511U-FG Soyuz-FG, 14A14-1A Soyuz-2-1A, 14A14-1B Soyuz-2-1B e 11K77 Zemt-3F 


Lançando os primeiros satélites O3b 


Os primeiros quatro satélites 03b chegavam ao CSG Kourou a 23 de Abril de 
2013, sendo transportados a bordo de um avião de carga Antonov An-124. Após 
chegarem à Guiana Francesa, os quatro satélites foram transportados para as 
instalações de processamento Sl perto da cidade de Kourou, sendo transferidos 
por estrada entre o aeroporto Félix Eboué e as instalações de processamento. 
Nestas instalações os satélites foram colocados na sala estéril SIA, sendo 
removidos dos respectivos 
contentores de transporte e 
submetidos a uma inspecção para 
atestar que não sofreram 
quaisquer danos durante o voo 
transatlântico. 





<3b 


Após as verificações Iniciais, os satélites foram transferidos entre a sala SIB (onde (E Networks 
se procedeu à verificação da sua plataforma e da sua carga de comunicações) e o | 
edifício S5, com o primeiro satélite (FM4 “Flight Model 4º) a ser transferido a 14 de 
Maio. Na Sala S5 os satélites foram abastecidos com os propolentes necessários para 
as suas manobras orbitais. Após os procedimentos de abastecimento com os quatro 
satélites, estes foram colocados no sistema de transporte que seria utilizado para o 
lançamento. Durante as actividades conduzidas numa das salas estéreis do edifício 
S5, os satélites trapezoidais são acoplados ao sistema de transporte em forma de 
tubo, permitindo posteriormente a sua colocação no interior da carenagem de 
protecção do foguetão lançador. 


Paralelamente decorriam os preparativos com o foguetão 372PH21B Soyuz-STB 
(E15000-003) nas instalações de integração MIK à medida que as secções superior e 
inferior do seu estágio central eram alinhadas para posterior junção em sistemas de 
transporte horizontais. Esta actividade foi seguida pela instalação dos quatro 
propulsores laterais em torno do estágio central, com os dois primeiros propulsores a 
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serem integrados a 23 de Maio. Terminada esta operação, o veículo seria transportado para a plataforma de lançamento e elevado 
para uma posição vertical. 
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Com os satélites integrados no sistema de 
transporte que seria posteriormente 
colocado sobre o estágio superior Fregat- 
M (1041), o conjunto era colocado no 
interior da carenagem de protecção (81KC 
n.º J115000-014). Entretanto, o transporte 
do foguetão lançador para a plataforma de 
lançamento teve lugar a 19 de Junho 
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Posteriormente à colocação do lançador na plataforma de lançamento, a carenagem de 
protecção contendo a carga desta missão seria transportada e colocada sobre o 
foguetão, estando assim tudo pronto para o lançamento. No entanto, a missão VSOS 
seria adiada por 24 horas devido à ocorrência de ventos fortes, sendo agendado para as 
1854:03UTC do dia 25 de Junho. 


Pelas 1500UTC do dia 25 de Junho tinha início a reunião da Comissão Estatal que no 
final deu luz verde para o início do abastecimento do foguetão lançador que foi 
iniciado pelas 1527UTC. As operações de abastecimento seriam finalizadas pelas 
1742UTC. A estrutura móvel de serviço seria colocada na posição de lançamento pelas 1827UTC. 
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A sequência sincronizada de lançamento (caracterizada pela colocação da chave de lançamento no sistema de ignição) foi iniciada às 
1920:53UTC, com o estágio Fregat-M a começar a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia pelas 
1922:03UTC. Às 1824:38UTC era enviado o comando de desvio do sistema umbilical ao sistema compósito superior e às 
1926:23UTC procedia-se à transferência da fonte de energia ao lançador. O mastro umbilical de fornecimento ao estágio inferior era 
removido às 1926:43UTC e a ignição ocorria às 1926:26UTC, atingindo-se o nível de força preliminar às 1926:27UTC e a potência 
total às 1927:00UTC. O lançamento acabaria por ter lugar às 1927:03,396UTC. 
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Rapidamente abandonando a plataforma de lançamento, o foguetão desapareceria por entre as nuvens que pairavam sobre o 
complexo de lançamento. A separação dos quatro propulsores laterais ocorria às 1929:01UTC, com a separação da carenagem de 
protecção (agora desnecessária) a ter lugar às 1930:32UTC e o final da queima e separação do segundo estágio a ter lugar às 
1931:51UTC. Com o terceiro estágio em ignição, o conjunto iria atingir uma órbita inicial. A ignição do terceiro estágio Blok-I 
terminaria às 1936:26UTC. 
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O Soyuz atingiu uma órbita inicial a -1167 x 192 km x 5,3º à qual se seguiram três queimas do estágio Fregat-M. A primeira queima 
teve início às 1937:26UTC e terminou às 1941:23UTC, seguindo-se uma fase balística numa órbita a 153 x 227 km x 5º. A segunda 
queima ocorria entre as 1949:53UTC e as 1958:25UTC, com o conjunto a ficar colocado numa órbita a 242 x 7875 km x 3,2º. A 
terceira e última queima ocorria entre as 2119:28UTC e as 2124:30UTC, atingindo uma órbita a 7820 x 7840 km x 0,05º. 


Os primeiros dois satélites, FM2 e FMS, separaram-se às 2127:50UTC; uma pequena queima do Fregat entre as 2142:50UTC e as 
2145:06UTC, foi seguida pela separação do PFM e do FM4 às 2149:29UTC. O Fregat-MT realizou então uma série final de queimas 
para baixar a sua órbita e afastar-se dos satélites, ficando colocado numa órbita a 7658 x 7688 km x 0,1º (o press-kit da Arianespace 
para a missão VSOS5, indica uma órbita mais elevada para o Fregat-M, porém tal não é correcto). 
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O Kondor finalmente em órbita 


Adiado por vários anos, a Rússia finalmente levou a cabo o lançamento do satélite militar Kondor no dia 27 de Junho de 2013 
utilizando um foguetão 15435 Strela a partir do Complexo de Lançamento LC 175/59 do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 


O Kondor 


Em 1994 a empresa russa NPO Mashinostroyeniya (NPO Mash) entregou ao Ministério da Defera da Rússia uma proposta de 
criação de um pequeno satélite equipado com uma carga de radar. Cinco outras empresas entregariam projectos semelhantes entre os 
quais os militares russos juntamente com uma comissão Intera-genências, iriam seleccionar a NPO Mash para o desenvolvimento de 
uma versão óptica do satélite Kondor juntamente com a versão radar. As forças espaciais russas aceitaram este plano a 8 de Julho de 
1997. O projecto seria posteriormente reformulado pela NPO Mash num trabalho feito com fundos internos. Porém a falta de fundos 
resultante da crise econômica que se abateu sobre o país nos anos 90, fez com que a empresa tivesse de procurar apoios privados. 
Nesta altura, muitos dos especialistas russos tiveram de procurar trabalho noutros países e possivelmente muitos ajudaram no 
desenvolvimento de um satélite semelhante por parte da China (Huanjing-1C). 


O ano de 2001 vê o ressurgimento do projecto, agora denominado Kondor-E, mas destinado para exportação, com o projecto 
original a ser desenvolvido pelos militares russos. O novo satélite foi projectado para transportar uma antena de radar capaz de «ver» 
através das nuvens, enquanto que o outro satélite estaria equipado com um sistema de observação óptico. A primeira missão estaria 
projectada para 2003, no entanto o financiamento para o projecto só surgiria em 2004. Nos anos seguintes o projecto seria 
constantemente adiado e somente em Setembro de 2012 seria estabelecida uma data definitiva para o seu lançamento, sendo este o 
dia 29 de Novembro. Porém, a missão seria novamente adiada para 2013. 
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O satélite militar Kondor (11F133 Kondor / 140133 KoHyxop) é um pequeno satélite de observação da Terra tendo no lançamento 
uma massa de cerca de 1.000 kg. A bordo transporta um radar de abertura sintetizada (SAR) de banda S que pode levar a cabo 
observações de largas faixas da superficie (com uma largura de 10 km e resolução de 5 metros a 30 metros em modo de rastreamento 
SAR) ou de pontos específicos (resolução entre 1 metro e 3 metros). O satélite está equipado com duas asas solares para a produção 


de energia eléctrica que é armazenada em baterias a bordo. 
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Representação esquemática do 
lançador 15A35 Strela com 
dois tipos diferentes de ogivas 
capazes de albergar diferentes 
tipos de satélites. Podem-se 
ver também os diferentes 
estágios. Imagem: Roscosmos. 
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O lançador 15435 Strela 


Em Janeiro de 1999 a Agência Espacial Russa e o Ministério Russo da Defesa receberam luz 
verde para o desenvolvimento e construção do complexo de lançamentos para o foguetão Strela 
(15435 Crera). O Strela é baseado no míssil RS-18 SS-19 Mod.1 (UR-100N), pertencendo à 
família do lançador 15430 Rockot. No mercado internacional o Strela irá competir directamente 
com o Pegasus-XL, Taurus e Athena (Estados Unidos), CZ-1D Chang Zheng-1D (China) e VLS 
(Brasil). 


O Strela é um lançador ligeiro a dois estágios desenvolvido pela NPO MASH (Mashinostroente) 
e é capaz de colocar 1.700 kg numa órbita a 200 km de altitude e com uma inclinação de 74,0º. 
No lançamento desenvolve uma força de 190.000 kgf e tem uma massa total de 104.000 kg, 
tendo um comprimento de 26,7 metros e um diâmetro de 2,5 metros. 


O primeiro estágio UR-100N-1N tem um peso bruto de 77.150 kg, pesando 5.695 kg sem 
combustível. Tem um comprimento de 17,2 metros e um diâmetro de 2,5 metros. Desenvolve 
181.373 kgf no vácuo, tendo um les de 310s e um Tq de 121s. Está equipado com quatro 
motores RD-0232 (15D95), desenhado por Kosberg, que consomem N,0,/UDMH e tem uma 
câmara de combustão. 


O segundo estágio UR-100N-1N tem um comprimento de 3,9 metros, um diâmetro de 2,5 
metros e um peso bruto de 12.195 kg, pesando 1.485 kg sem combustível. Desenvolve 21.850 
kgf no vácuo, tendo um les de 322s e um Tq de 183s. Está equipado com um motor RD-0235 
que consome N,04,/UDMH e que foi desenhado por Kosberg. 


O Strela pode ser lançado a partir do Cosmódromo de Baikonur. O Strela poderia ser lançado a 
partir do Cosmódromo GIK-2 Svobodniy utilizando um silo que permitia lançamentos para 
órbitas com inclinações entre os 51º-63º e 90º-98º em relação ao equador terrestre. Os locais de 
lançamento do Strela tiram partido de silos desactivados ao abrigo dos tratados estratégicos de 
redução de armamento START que prevêem a redução de 160 para 106 mísseis RS-18. 


O lançador Strela foi desenhado de forma a manter as características principais dos complexos 
de mísseis já existentes, permitindo asssm a manutenção do sistema de silos fabricados para 
albergar e lançar os mísseis RS-18. Os primeiro e segundo estágios do Strela, bem como os 
sistemas de transporte dos contentores dos próprios mísseis não são alterados. As soluções 
técnicas implementadas no Strela, permitem a utilização da ogiva como módulo de carga 
juntamente com o sistema operacional de controlo do lançador. Da mesma forma o equipamento 
em terra anteriormente utilizado como sistema de orientação, também foi mantido sem grandes 
alterações. O único elemento novo é o compartimento do equipamento de medida incluído na 
carga e que fornece dados de telemetria e detecção. Também incluídos estão os sistemas de 
abortagem de ambos os estágios, sistemas adicionais de estabilização utilizados em zonas 
passivas de voo e fontes de energia a bordo do lançador. 


A carga a transportar pode ser albergada em dois tipos diferentes de ogivas: Ogiva operacional 
do míssil RS-18 (denominada KGCh-1) e um Ogiva alargada (denominada KGCh-2) utilizada 
em testes do RS-18. 


O NPO MASH desenvolveu também um módulo de serviço de multi-usos a ser utilizado em 
cargas até 250 kg. O Strela pode também ser utilizado para lançar veículos com motores de 


plasma em direcção à Cintura de Asteróides, planetas no nosso Sistema Solar e para a órbita geostacionária. Este lançador também é 
capaz de levar a cabo lançamento suborbitais até às camadas mais altas da atmosfera terrestre. 


A conversão de mísseis balísticos intercontinentais em lançadores espaciais irá permitir à Rússia baixar consideravelmente o preço 
dos lançamentos de satélites para a órbita terrestre. De notar que o foguetão 15430 Rockot é também uma conversão do míssil 
balístico RS-18 Stiletto desmantelados de acordo com os termos do tratado START-2 assinado em 1993. 


Lançamento Data 


2003-055 05-Dez-03 


2013-032 27-Jun-13 


Hora UTC | Veículo Lançador Carga 
06:00:00,485 299 Gruzomaket *Kondor-E GVM 


(28098 2003-0554) 
Cosmos 2487 *Kondor” 


16:53:00,241 1832 





(39194 2013-0324) 
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Lançamento do Kondor 


Após ser adiado para 2013, o lançamento foi agendado para o dia 29 de Março. O 
lançador para esta missão havia já chegado ao Cosmódromo de Baikonur há vários meses 
(no entanto sem haver uma data específica). A 27 de Fevereiro surgiam notícias de que o 
lançamento havia sido adiado indefinidamente, enquanto que a 24 de Maio uma 
publicação no fórum da revista especializada Novosti Kosmonavtiki, referia que o 
lançamento havia sido agendado para 9 de Julho. Seis dias mais tarde, a ag-encia Interfax 
anunciava que o satélite Kondor seria colocado em órbita em finais de Junho, sendo esta 
informação confirmada no mesmo dia por Andrey Krasilnikov como o dia 20 de Junho. 
No entanto, dia seguinte, e de novo no fórum da revista Novosti Kosmonavtiki, era 
referido que o lançamento teria lugar a 27 de Junho. 





O lançamento esteve em risco quando a 77 de Junho um acidente ocorreu durante os testes 
eléctricos efectuados nos preparativos para o lançamento. Segundo Anatoly Zak, “durante 
o processamento do satélite foram inadvertidamente activados vários dispositivos 
pirotécnicos na carenagem de protecção e na secção de instrumentação, levando à 
necessidade de se proceder à substituição de vários componentes. O satélite não foi 
afectado, porém, a campanha de lançamento está perante uma dura meta para o 
lançamento, pois o lançador havia sido certificado somente até 30 de Junho de 2013. 


O lançamento do satélite 11F133 Kondor n.º 202 pelo foguetão 15A35 Strela (1832) 


acabaria por ter lugar às 1653:00,241UTC do dia 27 de Junho. Todas as fases do 
lançamento decorreram como previsto e a separação do satélite teria lugar às 
1718:35UTC ficando colocado numa órbita com um perigeu a 500,9 km, apogeu a 523,8 
km, inclinação orbital de 74,73º e período orbital de 94,64 minutos. Após atingir a órbita 
terrestre o satélite receberia a designação militar Cosmos 2487. A 2 de Julho era 
anunciado que o satélite havia aberto a sua antena de radar. 


O lançamento teve lugar a partir do Complexo 175 do qual inicialmente fazia parte 
somente o silo 45. Posteriormente, dois silos foram construídos, nomeadamente o silo 58 
e o silo 59. Estes dois por vezes são designados 175/1 e 175/2, respectivamente. 


(Imagens do lançamento: V. Petrovskogo) 
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NASA lança IRIS 


O objectivo da missão IRIS é o de melhor compreender a forma como a energia e o plasma se movem a partir da superfície solar 
denominada fotosfera, através da camada da atmosfera solar denominada cromosfera até à corona exterior. O IRIS irá abrir uma 
janela de descoberta para esta região crucial ao proporcionar observações necessárias para indicar as forças físicas neste área solar 
perto da superficie do Sol. 


A IRIS é a primeira missão desenhada simultaneamente observar o leque de temperaturas específicas à cromosfera e a região de 
transição não só em alta resolução, mas também de forma rápida a cada poucos segundos. O observatório IRIS voa numa órbita 
polar para uma observação solar quase contínua na sua missão de dois anos para observar esta região. 


A missão IRIS 


O IRIS é uma missão incluída na série Small Explorer. O 
Explorer Program Office, no Centro de Voo Espacial Goddard 
em Greenbert, Maryland, gere as múltiplas missões de 
exploração científica neste programa. Estas missões são 
dirigidas por um investigador principal, têm um custo 
relativamente modesto, são missões de pequeno ou médio 
tamanho que são capazes de serem construídas, testadas e 
lançadas num curto intervalo de tempo em comparação com os 
grandes observatórios. 


O IRIS irá complementar a missão do Solar Dynamics 
Observatory (SDO), da NASA, e da missão Hinode, uma 
missão conjunta entre a JAXA e a NASA, para explorar a 
forma como a atmosfera solar funciona e impacta na Terra com 
o SDO e o Hinode a monitorizar a superficie solar e a 
atmosfera exterior, com o IRIS a observar a região entre as 
duas. 


A missão do IRIS 


O IRIS deverá avançar a nossa compreensão sobre o papel da região de interface que se encontra entre a fotosfera e a corona solar, e 
que desempenha um importante papel energético na sua atmosfera de milhões de graus e cria o vento solar. A região de interface é a 
região de onde provem a maior parte das emissões ultravioletas do Sol e que afectam o ambiente espacial próxima da Terra bem 
como o seu clima. 





Registando a forma como os materiais e a energia se movem através desta região é uma parte crucial da compreensão da dinâmica 
do Sol e a ligação entre o Sol e a Terra. A informação proveniente do IRIS 1rá auxiliar os cientistas explicar o que causa o fluxo 
constante do vento solar e as maiores explosões tais como as ejecções de massa coronal. 


Seguindo os complexos processos dentro da cromosfera requer capacidades de modelação e instrumentos que estão pela primeira 
vez ao nosso alcance tecnológico com o IRIS. Visível em luz ultravioleta, a cromosfera forma uma região de ligação extremamente 
violenta na qual o plasma quente e frio é misturado ao longo de variadas altitudes, desde a superfície solar até vários milhares de 
quilômetros acima. 


O espectógrafo a bordo do IRIS foi projectado especificamente para o propósito de medir o conteúdo espectral da luz proveniente da 
região de interface no Sol. O IRIS 1rá obter o espectro desta região chave pelo menos numa ordem de magnitude mais rápida do que 
algum observatório solar anterior. Dado que o IRIS está essencialmente a examinar as características no Sol que mudam de forma 
muito rápida, uma cadência de imagens muito rápida é crucial nesta observação para assim se poder separar cada evento de forma 
individual. Esta aproximação 1rá garantir que as alterações ao longo do tempo na temperatura, pressão e velocidade possam ser 
observadas e modeladas para melhor compreender os mecanismos que actuam no tempo espacial. 


A informação obtida pelo IRIS irá aumentar de forma substancial a nossa compreensão dos processos pelos quais a energia que é 
armazenada e transportada através da região de interface é transformada para eventualmente resultar no tempo espacial observado na 
Terra. 


Instrumento 


O instrumento a bordo do IRISE um espectógrafo de multi-canais equipado com um telescópio de ultravioletas de 20 cm. O IRIS 1rá 
obter espectros ao longo de uma fenda com uma largura de 1/3 segundos de arco. Os detectores CCD terão pixéis de 1/6 segundos de 
arco, com o observatório a ter uma resolução espacial efectiva entre 0,33 e 0,4 segundos de arco com um campo de visão máximo de 
120 segundos de arco. 
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Os canais de ultravioleta longínquo cobrem entre 1332-1358 Á e 1390-1406 Á com uma resulução de 40 mÃ e uma área efectiva de 
2,8 em”. Por seu lado, os canais de ultravioleta próximo cobrem entre 2785-2835 Á com uma resolução de 80 mÃ e uma área 
efectiva de 0.3 em? 
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y O observatório IRIS tem uma 
massa total de 183 kg, sendo 87 
kg correspondente à carga e 96 kg 
correspondente ao resto do 
veículo. O seu comprimento total 
é de 2,18 metros e a sua 
envergadura é de 3,66 metros. 
Está equipado com duas antenas, 
sendo uma delas de alto ganho 
(banda  X, fixa e não 
direccionável) e uma outra de 
baixo ganho (banda S, omni- 
direccional). Cada asa solar têm 
uma largura de 0,63 metros e um 
comprimento de 1,35 metros, 
sendo composta por dois painéis 
solares fornecendo uma superficie 
total de 1,71 m?. 
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O IRIS foi construído pela 
Lockheed Marin que por sua vez 
terá também a responsabilidade de 
operar o instrumento a bordo do observatório. Por seu lado, o Centro de Pesquisa Espacial Ames da NASA será responsável pela 
operação do satélite enquanto que os dados científicos enviados pelo IRIS serão analisados pela Universidade de Stanford. 
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O foguetão Pegasus-XL 

Este foi o 42º lançamento de um foguetão da família Pegasus, sendo o 32º na configuração Pegasus-XL” dos quais falharam 3 
veículos, tendo uma taxa de sucesso de 90,3%. O Pegasus-XL, desenvolvido pela Orbital Sciences Corporation, é um veículo de 
combustível sólido a três estágios 
(quatro estágios se considerarmos o Avionics Section E aa 

= ps aystem 
avião L-1011 Stargazer como o estágio | 
'0”) que pesa aproximadamente 23.130 | 
kg, tendo um comprimento de 16,9 
metros, um diâmetro de 1,27 metros e 
uma envergadura de asas de 6,7 metros. 
A fase inicial do voo é concretizada por 
um avião Lockheed L-1011 Stargazer 
que eleva o Pegasus-XL até uma 
altitude de 11,9 km e a uma velocidade . 
de Mach 0,80. A ignição do motor do - á 
primeiro estágio ocorre 5s após a 
largada do L-1011. O sistema autónomo 


z=Fln ii | 
de orientação e de controlo de voo á «O Pd 
, 





nh 


“EB 
O: 
» 


fornece a orientação necessária de AR Ski e Stage 1 Motor 
forma a colocar as cargas numa diversa | E 
variedade de trajectórias. Ed , 


O primeiro estágio (Pegasus-XL-1) tem 

um peso bruto de 17.934 kg e um peso | 

de 2.886 kg sem combustível. Tem um 

comprimento de 8,9 metros, um diâmetro de 1,3 metros e uma envergadura de 6,7 metros. No vácuo produz uma força de 60.062 
kgf, tendo um les de 293s e um tempo de queima de 73s. Está equipado com um motor e combustível sólido que tem um peso bruto 
de 17.934 kg, um diâmetro de 1,3 metros e um comprimento de 8,9 metros. Todos os motores a combustível sólido do Pegasus-XL 
são desenhados, optimizados e construídos pela Alliant Techsystems, especificamente para este lançador. 





O segundo estágio (Pegasus- 
XL-2) tem um peso bruto de 
4.331 kg e um peso de 416 kg 
sem combustível, tendo um 
comprimento de 3,6 metros, um 
diâmetro de 1,3 metros e uma 
envergadura de 1,3 metros. No 
vácuo o seu motor a 
combustível sólido (com um 
peso de 4.331 kg, um diâmetro 
de 1,3 metros, um comprimento 
de 3,6 metros e uma câmara de 
combustão) produz uma força 
de 15.653 kgf, tendo um Tes 
290s e um tempo de queima de 
73s. 


&< 3 f S o - 


Finalmente o terceiro estágio 
(Pegasus-3) tem um peso bruto 
de 985 kg e um peso de 203 kg 
sem combustível, tendo um 
comprimento de 2,1 metros, um 
diâmetro de 1,0 metro e uma 
envergadura de 1,0 metro. No 
vácuo o seu motor a 
combustível sólido Orion-38 
(com um peso de 985 kg, um diâmetro de 1,0 metro, um comprimento de 2,1 metros e uma câmara de combustão) produz uma força 
de 3.525 kgf, tendo um les 293s e um tempo de queima de 65s. 





* Tendo também em conta a utilização do estágio HAPS. 
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Lançamento 


2003-017 
2003-030 
2003-036 


2005-014 


2006-008 


2007-015 
2008-017 
2008-051 
2012-036 


2013-033 


Data 
28-Abr-03 


26-Jun-03 


13-Ago-03 


15-Abr-05 


26-Mar-06 


25-Abr-07 


16-Abr-08 


19-Out-08 


16-Jun-12 


28-Jun-13 


Veículo 


P015/M38 


M34 


M35 


F36 


Local Lançamento 


Cabo Canaveral 
Vandenberg AFB 
Vandenberg AFB 


Vandenberg AFB 


Vandenberg AFB 


Vandenberg AFB 


Reagan Test Site 
Atol Kwajalein 
Reagan Test Site 
Atol Kwajalein 
Reagan Test Site 
Atol Kwajalein 


Vandenberg AFB 


Satélite 
GALEX 'SMEX-7” 
(27782/2003-017A) 

OrbView-3 
(27838/2003-0304) 

SciSat-1 
(27858/2003-0364) 

DART 
(28642 2005-0144) 
SPACETECH-5SA 
(28980 2006-0084); 
SPACETECH-5SA 
(28981 2006-008B) 
SPACETECH-5SA 
(28982 2006-008C) 

AIM 'SMEX-9” 
(31304 2007-0154) 


C/NOFS 'P00-3/CINDI' 


(32765 2008-0174) 
IBEX “SMEX-10º 
(33401 2008-0514) 


NuSTAR 'SMEX-11º 


(38358 2012-0364) 
IRIS *'SMEX-12” 
(39197 2013-0334) 
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Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão Pegasus-XL. Tabela: Rui C. Barbosa. 


Lançamento do IRIS 


O observatório IRIS chegou à Base Aérea de Vandenberg a 16 de Abril de 2013, começando a ser preparado para o lançamento ao 
mesmo tempo que prosseguitam os preparativos com o seu foguetão lançador. O satélite seria acoplado com o terceiro estágio do 
foguetão Pegasus-XL a 29 de Maio ao que se seguiria uma simulação final do lançamento realizada a 31 de Maio. O processo de 
colocação do satélite no interior da carenagem de protecção iria decorrer entre 10 e 12 de Junho, com o foguetão a ser acoplado à 
fuselagem inferior do avião de transporte L-1011 Stargazer a 19 de Junho. 





Após se deslocar para o topo da Pista RW12/30 da Base Aérea de Vandenberg, o Stargazer levantaria voo para mais uma missão às 
0127UTC do dia 28 de Junho. Viajando até à zona de largada, o foguetão Pegasus-XL com o observatório IRIS seria largado do seu 
avião de transporte às 0227:41UTC, com o seu primeiro estágio a entrar em ignição pelas 0227:46,000UTC. Na altura da largada o 

avião de transporte encontrava-se a uma altitude de 11,89 km e estava localizado a 36,0º N — 123,0º O. 


A queima do primeiro estágio teria uma duração de 72,9 segundos, seguindo-se um intervalo de 15,5 segundos antes da sua 
separação. O segundo estágio entraria em ignição um segundo mais tarde e durante 73,2 segundos. A meio da queima do segundo 
estágio dar-se-1a a separação da carenagem de protecção, agora desnecessária. 
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Finalizada a queima do 
segundo estágio, este 
permaneceria acoplado ao 
terceiro estágio durante a 
maior parte desta fase de 
voo balístico de teria uma 
duração de 370,3 segundos. 
A separação entre o segundo 
e o terceiro estágio ocorria a 
T+8m 46m, enquanto que o 
terceiro estágio entrava em 
ignição a T+8m 57,9s. Esta 
queima teria uma duração de 
68,4 segundos. 


Atingida uma órbita com um 
perigeu a 620 km e um 
apogeu a 670 km, o terceiro 
estágio começaria no final 
da sua queima uma série de 
manobras para se colocar na 
atitude correcta para a 
separação do IRIS que teria 
lugar a T+1]3m 6,3s de voo. 
Posteriormente, o terceiro 
estágio iria executar uma 
manobra de separação para 
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evitar que possa vir a impactar no satélite no futuro, desactivando também o seu sistema de transmissão e procedendo ao vazamento 


dos propolentes ainda restantes nos seus depósitos. 
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Índia inicia a sua rede de navegação 


Uma das marcas dos nossos dias no desenvolvimento espacial parece ser o facto de cada nação possuir o seu próprio sistema de 
navegação. Se os Estados Unidos iniciaram há já muitos anos o desenvolvimento do sistema GPS, a então União Soviética 
respondeu com o sistema GLONASS, seguindo-se o chinês Beidou / Compass e o europeu Galileo. Com o Japão também a 
desenvolver um sistema de navegação, a Índia surge agora com o sistema IRNSS. 


O sistema de navegação IRNSS 


O sistema de navegação IRNSS (Indian Regional Navigation Satellite System) é, ao contrário dos sistemas de navegação referidos 
anteriormente, um sistema de geoposicionamento regional cujo primeiro de sete satélites do seu segmento espacial, o IRNSS-1A, foi 
colocado em órbita a 1 de Julho de 2013. 


O satélite tinha uma massa de 1.425 kg no lançamento (tendo uma massa de 614 kg sem propolentes a bordo) e está equipado com 
duas asas solares com junções UTJ (Ultra Triple Junctions) que geram cerca de 1.660 Watts de energia eléctrica. As suas dimensões 
são 1,58 x 1,50 x 1,50 metros. O seu tempo de vida útil deverá ser de 10 anos. O referencial de orientação do satélite é 
proporcionado por sensores solares e estelares, bem como por giroscópios. Esquemas especiais de controlo térmico foram 
desenhados e implementados para alguns dos elementos críticos a bordo, tais como os relógios atômicos. 


O sistema de controlo orbital e de atitude AOCS (Attitude and Orbit Control System) do IRNSS-1A mantém a orientação do satélite 
com a ajuda de rodas de reacção, torques magnéticos e pequenos motores, enquanto que o sistema de propulsão é composto por um 
motor de apogeu de combustível líquido LAM (Liquid Apogee Motor) e pequenos propulsores. 


A bordo do satélite encontram-se duas cargas, sendo uma de navegação e outra para determinação de distâncias. A carga de 
navegação transmite sinais de navegação aos seus utilizadores e opera na banda L5 (1.176,45 MHz) e banda S (2.492,028 MHz). Um 
relógio atômico de rubídio altamente preciso faz também parte desta carga. Por seu lado, a restante carga tem como função 
determinar as distâncias através de um repetidor de banda C que facilita a determinação precisa das distâncias. O satélite também 
transporte os denominados Corner Cube Retro Reflectors para determinação de distância utilizando raios laser. 


Propellant Tanks 
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O IRNSS é um sistema de navegação regional por satélite independente que foi projectado para fornecer serviços de localização 
precisa aos seus utilizadores na Índia bem como em regiões até 1.500 km das suas fronteiras, que constitui a área primária do 
serviço. A área de serviço alargada encontra-se entre a área de serviço primária e o rectângulo constituído entre a latitude 30º S a 50º 
Norte e longitude 30º Este e 130º Este. 


Serão fornecidos dois tipos de serviço: o SPS (Standard Positioning Service) e o RS (Restricted Service). Enquanto que o SPS será 
fornecido a todos os utilizadores, o serviço RS (tratando-se de um serviço encriptado) será apenas fornecido aos utilizadores 
autorizados. Espera-se que o sistema IRNSS seja capaz de proporcionar uma precisão de mais de 20 metros na sua área principal de 
Serviço. 


O IRNSS consiste num segmento espacial e num segmento de solo. O segmento espacial é composto por sete satélites, estando três 
em órbita geostacionária e quatro em órbitas geostacionárias inclinadas. O segmento de solo será responsável pela geração dos 
parâmetros de navegação e sua transmissão, controlo dos satélites, determinação de localização e monitorização da integridade e 
manutenção temporal. 
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Várias imagens dos preparativos do satélite de 
navegação IRNSS-1A antes do seu lançamento. 
Imagens: ISRO. 
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Polar Satellite Launch Vehicle 


O foguetão PSLV foi desenhado e desenvolvido 
pelo ISRO para colocar em órbita polar 
sincronizada com o Sol, satélites com um peso 
máximo de 1.000 kg da classe IRS. Segundo 
dados fornecidos pelo ISRO, desde o seu 
primeiro voo em Outubro de 1994 a capacidade 
do PSLV foi aumentada de 850 kg para os 
actuais 1.400 kg para uma órbita sincronizada 
com o Sol a 820 km de altitude. O lançador 
demonstrou também uma capacidade múltipla 
no lançamento de diferentes satélites. 


O PSLV foi desenvolvido no Centro Espacial 
Vikram Sarabhai, Thiruvananthapuram. O 
sistema de imércia foi desenvolvido pela 
unidade IISU (ISRO TInertial Systems Unit), 
localizado também em Thiruvananthapuram. O 
Centro de Sistemas de Propulsão Líquida 
desenvolveu os estágios de propulsão líquida 
bem como os sistemas de controlo de reacção. 
O Centro Espacial Satish Dawan, SHAR, 
processa os motores de combustível sólido e 
leva a cabo as operações do lançamento. 


A melhoria das capacidades do PSLV foi 
conseguida através de vários meios: aumento da 
capacidade de carga de propolente no primeiro, 
segundo e quarto; melhoria na performance do 
motor do terceiro estágio ao se optimizar o 
motor e a carga de combustível; e introdução de 
um adaptador de carga de material compósito 
carbônico. A sequência de ignição dos 
propulsores lateras foi também alterada. 
Anteriormente dois dos propulsores entravam 
em ignição na plataforma de lançamento e os 
restantes quatro entravam em ignição com o 
veículo á em voo. Esta sequência foi alterada, 
entrando em ignição no solo quatro propulsores 
e os restantes dois entram em ignição com o 
veículo já em voo. 
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O PSLV tem uma altura de 44,4 metros, um diâmetro base de 2,8 metros e um peso de 294.000 kg. O PSLV é um lançador a quatro 
estágios, sendo o segundo e o quarto estágios a combustível líquido e os restantes a combustível sólido. O PSLV é capaz de colocar 
3.700 kg numa órbita terrestre baixa a 200 km de altitude com uma inclinação de 49,5º em relação ao equador terrestre ou então 800 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 


O primeiro estágio PS1 é um dos maiores estágios a combustível sólido actualmente existente, transportando 138.000 kg de HTPB 
(Hydroxyl Terminated Poly Butadiene). Tem um peso bruto de 210.000 kg (138.000 kg referentes ao corpo central juntamente com 
72.000 kg referentes a seis propulsores laterass PSOM-XL com uma massa de 12.000 kg cada um) e desenvolve uma força de 4.787 
kN no lançamento, tendo um Tes de 269 s (les-nm de 237 s) e um Tq de 102 s (os propulsores laterais de combustível sólido tem um 
Tq de 49 s). O seu comprimento total é de 20,3 metros e o seu diâmetro é de 2,8 metros, com os propulsores laterais a terem um 
diâmetro de 1,0 metros e um comprimento de 12,4 metros. Em torno do primeiro estágio estão colocados seis propulsores de 
combustível sólido. Destes seis propulsores, quatro entram em ignição no momento T=0, aumentando a força inicial do primeiro 
estágio. 


O segundo estágio PS2 emprega o motor Vikas, desenvolvido pela Índia, e transporta 40.000 kg de UDMH e N,04. Tem um 
comprimento de 12,8 metros, um diâmetro de 2,8 metros e é capaz de desenvolver 804 kN no lançamento, tendo um les de 293 s e 
um Tq de 148 s. Este segundo estágio tem um peso bruto de 45.800 kg e um peso de 5.300 kg sem combustível. 
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O terceiro estágio PS3 utiliza combustível sólido. Tem um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 2,0 metros, sendo capaz de 
desenvolver 242 kN no lançamento, tendo um Tes de 294 s e um Tq de 110 s. Tem um peso bruto de 8.400 kg, pesando 1.100 kg sem 
combustível. O compartimento do motor é fabricado à base de fibra de poliaramida. 


O quarto estágio PS4 utiliza dois motores de combustível líquido que consomem MMH (Mono Metil Hidrazina) e MON (Mixed 
Oxides of Nitrogen). Tem um comprimento de 2,9 metros e um diâmetro de 2,8 metros, atingindo uma envergadura de 2,0 metros e 
sendo capaz de desenvolver 7,3 x 2 kN no lançamento (les de 308 s; Tq de 515 s). Tem um peso bruto de 2.920 kg, pesando 920 kg 
sem combustível. 


A carenagem de protecção dos satélites tem um diâmetro base de 3,2 metros, podendo no entanto ser utilizadas outras variantes desta 
carenagem. 





O primeiro lançamento do PSLV (PSLV-D1) teve lugar a 20 de Setembro de 1993 (0512UTC) e acabou num fracasso (1993-F03), 


falhando a colocação em órbita do satélite IRS-1E. A primeira missão com sucesso teve lugar a 15 de Outubro de 1994 (0S0SUTC) 
quando o foguetão PSLV-D2 colocou em órbita o satélite IRS-P2 (23323 1994-0684). 


O PSLV utiliza um grande número de sistemas auxiliares para a separação dos estágios, separação da ogiva de protecção, etc. Estes 
sistemas estão divididos pelos diferentes estágios: 


e 1º Estágio: sistema SITVC (Secondary Injection Thrust Vector Control) para controlo de translação, e motores de reacção 
para controlo da rotação; 

e 2º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e motor de controlo da rotação; 

e 3º Estágio: escape (tubeira) flexível para controlo de translação e sistema de controlo de reacção PS-4 para controlo da 
rotação; 

e 4º Estágio: movimentação do motor para controlo de translação e sistema de controlo de reacção reactivável para controlo 
de atitude. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 139 / Agosto de 2013 39 








Em Órbita 


O sistema de navegação inercial localizado no compartimento de equipamento no topo do quarto estágio guia o lançador desde o seu 
lançamento até à injecção do satélite em órbita. O veículo possui instrumentação para monitorizar a sua performance durante o voo. 
O sistema de detecção fornece informação em tempo real sobre o desempenho do veículo permitindo uma segurança do voo e 
permite a determinação da órbita preliminar na qual o satélite é colocado. 


A versão PSLV-CA (CA — Core Alone) foi desenvolvida a partir da versão standard do lançador PSLV-C e é seleccionada tendo em 
conta o peso das cargas a ser colocadas em órbita. Esta versão tem uma massa de 230.000 kg no lançamento. 
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PSLV Variants and Payload capability 


PSLV-CA PSLV-XL PSLV-HP 
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As características específicas do PSLV-C22 estão referidas na tabela seguinte. 
o E E 
e imita TE 
6 qc Sáido laterais 
| es | em HTPB) (UHZ2S + N,04) (baseado em HTPB) (MMH + MON-3) 
138.000 (estágio 
(propulsores laterais) 
4.819 (estágio central) 
Força Máxima (kN) + 6x 719 (propulsores Re pao 
laterais) 


101,5 (estágio central) 
Tempo de Queima (s) 49,5 (propulsores 112,1 
laterais) 
2,8 (estágio central) 
Diâmetro (m) 1,0 (propulsores 2,8 2,0 2,8 
laterais) 
20,0 (estágio central) 
Comprimento (m) 14,7 (propulsores 1Zs 3,6 2,6 
laterais) 
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Lancaménto Veiculo Modelo Data de Hora Plataforma Satélites 


lançador  PSLV Lançamento Lançamento 
pao RISA T-2 (34807 2009-0194) 
2009-019 c12 CA 20-Abr-09 01:15:00 SLP ANUSAT (34808 2009-019B) 


Oceansat-2 (35931 2009-0514) 
BeeSat (35932 2009-051B) 
UWE-2 (35933 2009-051C) 

ITU-pSAT 1 (35964 2009-051D) 
SwissCube-1 (35935 2009-051E) 
Rubin-9.1 / Rubin-9.2 (35936 2009-051F) 
CartoSat-2B (36795 2010-0354) 
STUDSAT (36796 2010-035B) 
2010-035 12-Jul-10 03:53:00 AISSat-1 (36797 2010-035C) 
AlISat-2A (36798 2010-035D) 
TISat-1 (36799 2010-035E) 
ResourceSat-2 (37387 2011-0154) 
2011-015 20-Abr-11 04:42:00 YouthSat/IMS-1A (37388 2011-015B) 
X-Sat (37389 2011-051C) 
2011-034 15-Jul-11 11:18:00 GSAT-12 (37746 2011-0344) 
Megha-Tropiques (37838 2011-0344) 
Jugnu (37839 2012-034B) 
VesselSat-1 (37840 2011-034€) 
SRMSat (37841 2011-034D) 
2012-017 29-Abr-12 00:17:00 RISAT-1 (38248 2012-0174) 
Rs SPOT-6 (38755 2012-0474) 
2012-047 9-Set-12 04:23:00 PROITERES (38756 2012-047B) 
SARAL (39086 2013-0094) 
AAUSat-3 (39087 2013-009B) 
SAPPHIRE (39088 2013-009€) 
2013-009 25-Fev-13 12:31:00 NEOSSat (39089 2013-009D) 
STRaND-1 (39090 2013-009E) 
TUGsat-1 (39091 2013-009F) 
UniBRITE (39092 2013-0096) 
2013-034 C22 1-Jul-13 18:11:00 IRNSS-IA (39199 2013-0344) 


2009-051 06:21:00 


2011-058 12-Out-11 05:31:00 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão PSLV nas suas diferentes versões. Todos os 
lançamentos são levados a cabo a partir do Centro Espacial Satish Dawan SHAR na Ilha de Sriharikota. Tabela: Rui C. Barbosa 





Lançamento do IRNSS-IA 


O plano original para a operacionalidade do sistema de navegação regional indiano, previa que todos os satélites da constelação 
estivessem em órbita terrestre em finais de 2012. No entanto, e tal como acontece em todos os sistemas complicados, o seu 
desenvolvimento foi sofrendo atrasos que levaram ao adiamento sucessivo do lançamento do primeiro satélite. Em finais de Janeiro 
de 2013, o lançamento do IRNSS-1A estava previsto para Maio, porém o lançamento seria adiado para Junho. 


A campanha para o lançamento começava a 15 de Abril no Centro Espacial de Satish Dawan, com a colocação do primeiro estágio 
do foguetão PSLV-XL na plataforma de lançamento. A 15 de Maio surgia a notícia de que o lançamento teria lugar às 193]1UTC do 
dia 11 de Junho, no entanto o lançamento seria novamente adiado devido a razões técnicas, nomeadamente devido a uma anomalia 
registada num dos actuadores do sistema de controlo electro-hidráulico do segundo estágio. O problema foi detectado durante a 
realização de testes de performance e em resultado os especialistas decidiram proceder à sua substituição, levando a um adiamento 
de duas semanas. Posteriormente, o lançamento seria agendado para as 1813UTC do dia 1 de Julho. 
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Nos dias 27 e 28 de Junho procedeu-se a um ensaio para o lançamento ao mesmo tempo que se finalizavam as verificações ao 
lançador. A contagem decrescente para o lançamento teve uma duração de 64 horas e 30 minutos e foi iniciada a 29 de Junho. Neste 
dia foram finalizadas as operações de abastecimento ao quarto estágio PS4 e ao sistema de controlo de reacção do primeiro estágio. 
Com a contagem decrescente a decorrer como previsto e sem problemas, os preparativos para as operações de abastecimento do 
segundo estágio, bem como os preparativos para a remoção da torre móvel de serviço (até uma distância de 50 metros) tiveram lugar 
a 30 de Junho 


A 1 de Julho foram finalizados os procedimentos de abastecimento do segundo estágio e a torre móvel de serviço foi colocada a uma 
distância de 50 metros da plataforma de lançamento e posteriormente deslocada até 160 metros de distância, sendo esta a posição de 
lançamento. 


Não se registando qualquer problema na contagem decrescente e com tudo pronto para a missão, o lançamento teria lugar às 
I8]]UTC. O quadro seguinte mostra as diferentes fases da missão. 


Evento Tempo (s) Tempo Altitude (km) Velocidade inercial (m/s) 
registado (s) 


Ignição PS1 0,0 0,1 0,02 452 
Ignição propulsores 1, 2 0,5 0,5 0,02 452 


Ignição propulsores 3, 4 0,7 0,02 452 


Ignição propulsores 5, 6 25,0 25,0 2,6 609,7 


Separação propulsores 1, 2 70,0 70,0 23,4 1391,7 


Separação propulsores 3, 4 70,1 23,5 1396,2 
Separação propulsores 5, 6 92,0 92,1 38,9 1955,1 
Separação PS1 115,0 115,1 58,0 2391,4 
Ignição PS2 115,2 115,1 58,1 2391,0 
Separação carenagem 209,0 207,1 112,5 3742,4 
Separação PS2 266,7 263,7 128,5 5382,5 
Ignição PS3 267,9 264,8 128,7 5382,1 
Separação PS3 521,4 518,3 162,8 7158,5 
Ignição PS4 676,0 189,9 7725,9 

Final da queima PS4 1188,4 1179,0 449,4 9642,8 
Separação IRNSS-1A 1225,4 1203,0 501,0 9603,4 





Após a separação do IRNSS-1A, o satélite ficou 
colocado numa órbita inicial com um perigeu a 
282,464 km de altitude e apogeu a 20.630 km de 
altitude. Agora em órbita, uma das primeiras 
tarefas do novo satélite for a abertura dos seus 
painéis solares que ocorreu sem problemas. 


A 6 de Julho o satélite já havia finalizado as suas 
manobras de elevação orbital realizando a sua 
quinta manobra às 1127UTC, colocando-se na 
órbita geossincrona com uma inclinação de 22º a 
44º de longitude Este. Nesta altura o satélite 
encontrava-se numa órbita com um perigeu a 
35.484 km, apogeu a 35.870 e período orbital de 
1.430 minutos. 
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Desastre em Baikonur 


Aqueles que assistiram ao lançamento desta missão com o objectivo de colocar em 
órbita três novos satélites de navegação para a rede GLONASS, não esperariam ver o 
dramático desastre que se desenrolaria perante os seus olhos no dia 2 de Julho de 
2013. 


As imagens do lançador a «dançar» no céu logo após abandonar a plataforma de 
lançamento e o seu mergulho mortal nas estepes do cosmódromo, comprovam que 
todos os aspectos dos preparativos para um lançamento espacial não devem ser 
descuidados e que mesmo uma indústria espacial com mais de 50 anos de 
experiência, está sempre permeável aos pequenos erros que podem por em causa 
anos de trabalho para cada missão. 


O foguetão SK$2KM Proton-M/DM-03 


Tal como o 8K82K Proton-K (IlporóH-K), o 8K82KM Proton-M (IIporóH-M) é um 
lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou 
então utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton 
incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do 
volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites 
maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também 
pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga 
do que a versão anterior equipada com os estágios Blok DM construídos pela RKK 
Energia. 


O 8K82KM Proton-M/DM-03 em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita 
de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no lançamento 
uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de 
Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


1 — carenagem; 2 — carga; 3 — estágio superior; 4 — tanque de oxidante do 3º 
estágio; 5, 9 e 15 — fuselagem aerodinâmica; 6 — tanque de combustível do 3º 
estágio; 7 — sistema de propulsão do 3º estágio; 8 — compartimento de 
transição; 10 — tanque de oxidante do 2º estágio; 11 — conduta do oxidante do 
2º estágio; 12 — tanque de combustível do 2º estágio; 13 — sistema de 


propulsão do 2º estágio; 14 — grelha de exaustão; 16 — cone do tanque de 
propolente do 1º estágio; 177 — tanque de oxidante do 1º estágio; 18 — sistema 
de aferição; 19 — tanque de combustível do 1º estágio; 20 — base inferior do 
tanque de combustível do 1º estágio; 21 — compartimento posterior do 1º 
estágio; 22 — sistema de propulsão do 1º estágio. Imagem: TsSENKI 





Em O estágio superior 11S861-03 Blok DM-03 (Byrox /IM-03) foi desenvolvido com o 
| objectivo de aumentar a performance do foguetão Zenit-3 lançado pela Sea Launch e 
Land Launch. Em comparação com as versões anteriores, o Blok DM-03 possui tanques de propolente com uma capacidade 25% 
superior. O estágio está equipado com um motor RD-58M (11D58M) que consome RP-1 e oxigénio líquido. No total foram 
construídos cinco estágios deste tipo que deverão ser todos utilizados juntamente com o foguetão 8K82KM Proton-M. 
Posteriormente será introduzida uma nova versão deste estágio superior utilizando o motor 11D5S8MF. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/DM-03 teve lugar a 5 de Dezembro de 2010 (1025:18,992UTC) quando o 
veículo 53537 utilizando o estágio Blok DM-03 (IL) tentou colocou em órbita três satélites de navegação Uragan-M a partir do 
Cosmódromo de Baikonur (LC81 PU-24). Os satélites não seriam colocados em órbita devido a problemas técnicos registados neste 
voo inaugural do Blok DM-03. 
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Massa bruta (kg) 712.800 450.400 167.828 50.747 22.170 22.130 
Massa sem propolente (kg) DO 31.000 11.715 4.185 2.370 3.500 
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* Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 7,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a órbita 
geossincrona. 


* Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Lançamento Data Hora (UTC) Nº Série Fase Plataforma Satélites 
Uragan-M 
2010-F03 05-Dez-10 10:25:18,992  535371L LC81 PU-24 Uragan-M 


Uragan-M 


Uragan-M 

2013-F03  02-Juli3 02:38:21,585 115106754 LCS$1 PU-24 TracaneM 
53543/2L 

Uragan-M 





A rede GLONASS 


O sistema GLONASS (TJIOHACC - ImodamHas HaBHrarHoHHas criyTHHKOBAs cucrema - GLObalnaya NAvigationnaya 
Sputnikovaya Sistema) é um sistema de radionavegação por satélite que permite a um número ilimitado de utilizadores obterem 
dados de navegação tridimensionais sobre quaisquer condições atmosféricas, medição de velocidade e dados de temporização em 
| qualquer zona do globo ou do espaço junto à Terra. 
| 


O sistema GLONASS permite a gerência do tráfego naval e aumento da 
segurança, serviços de cartografia e geodesia, monitorização do 
transporte pelo solo, sincronização das escalas de tempo entre diferentes 
objectos, monitorização ecológica e organização de operações de busca 
e salvamento. 


O sistema GLONASS é dirigido para o Governo da Federação Russa 
pelas Forças Espaciais Russas (operador do sistema) e providencia 
benefícios significativos às comunidades de utilizadores civis através de 
várias aplicações. O sistema GLONASS possui dois tipos de sinais de 
navegação: o sinal standard de navegação precisa (SP) e o sinal de 
navegação de alta precisão (HP). Os serviços de temporização e 
posicionamento pelo sinal SP estão disponíveis a todos os utilizadores 
civis de um modo contínuo, sendo fornecidos em todo o planeta e 
providenciando a capacidade de obter uma localização horizontal com 
uma precisão de entre 57 metros a 70 metros (probabilidade de 99,7%) e 
uma precisão de localização vertical de 70 metros (probabilidade 
99,7%). A precisão da medição dos componentes dos vectores de 
velocidade é de 15 cm/s (probabilidade de 99,7%). Estas características 
podem ser significativamente melhoradas utilizando modos de 
navegação diferencial e métodos especiais de medição. 


Para obter dados de localização tridimensional, medições de velocidade 
e dados de temporização, o sistema GLONASS utiliza sinais rádio que 
são continuamente transmitidos pelos satélites. 


Nas versões iniciais, cada satélite transmite dois tipos de sinais (SP e 
HP). O sinal Ll de SP tem um acesso múltiplo na frequência de divisão 
em banda L: Ll = 1602 MHz + n * 0,5625 MHz, onde “n” é o número 
do canal de frequência (n = 1, 2, 3,...). Isto significa que cada satélite 
transmite um sinal na sua própria frequência que difere de outras 
frequências de outros satélites. Porém, alguns satélites possuem as mesmas frequências mas esses satélites estão localizados em 
posições antipodais dos planos orbitais e não aparecem no mesmo horizonte do utilizador. O receptor GLONASS recebe 
automaticamente os sinais de navegação de pelo menos quatro satélites e mede as suas pseudo-localizações e velocidades. 
Simultaneamente selecciona e processa a mensagem de navegação dos satélites. O computador do GLONASS processa todos os 
dados e calcula três coordenadas, três componentes de velocidade e o tempo preciso. 





O sistema GLONASS é composto por duas partes principais: a constelação de satélites GLONASS e o complexo de controlo 
terrestre. A constelação de satélites GLONASS (fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev)” completa é composta por 
24 veículos em órbita, distribuídos por três planos orbitais cujos nodos ascendentes estão localizados a 120º de cada um. Cada plano 
orbital possui oito satélites com argumentos de latitude separados em 45º. Para além disso os planos estão separados 15º em latitude. 


Cada satélite GLONASS opera numa órbita circular com uma altitude de 19.100 km e uma inclinação orbital de 64,8º, completando 
cada satélite uma órbita em 11 horas e 15 minutos. O espaçamento entre as órbitas é determinado para que um minimo de cinco 


* Os satélites GLONASS são fabricados pela Associação de Produção Polyot, enquanto que os satélites GLONASS-M são 
fabricados pelo Centro de Mecânica Aplicada Reshetnev) 
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satélites esteja no horizonte de cada utilizador em qualquer parte do globo terrestre. Com uma geodesia adequada a constelação 
GLONASS permite uma navegação global e contínua. Cada satélite transmite um sinal numa radiofrequência que contém dados de 
navegação (efeméride” da transmissão, alteração do tempo do satélite relativo ao sistema de tempo GLONASS e à hora UTC, 
marcadores de tempo, e almanaque GLONASS) para os seus utilizadores. 


O sistema GLONASS é operado pelo GCC (Ground-based Control Complex). O GCC consiste no SCC (System Control Center) 
localizado em Krasnoznamensk, região de Moscovo, e várias estações de comando CTS (Command Tracking Stations) espalhadas 
pela Rússia. As estações CTS observam os satélites GLONASS e obtêm dados de telemetria provenientes dos sinais dos satélites. A 


O sistema de tempo GLONASS 


Os satélites GLONASS estão equipados com relógios de césio cujo 
atraso diário não é superior a 5*10"º s. Isto providencia uma precisão na 
sincronização do tempo do satélite relativa ao sistema GLONASS de 
cerca de 15 nanossegundos, com correcções efectuadas duas vezes por 
dia pelas estações terrestres. O sistema de tempo GLONASS 
(GLONASST) é gerado na base do tempo do sincronizador central. As 
instabilidades diárias do sincronizador central (relógio de hidrogénio 
atómico) não são superiores a 5*10!* s. O desvio do tempo GLONASST 
relativamente ao tempo UTC deve ser menos de 1 milissegundo. A 
precisão do desvio deve ser inferior a 1 micro segundo. 


É bem conhecido que a escala de tempo fundamental na Terra é 
determinada pelo IAT (International Atomic Time) que resulta da análise 
levada a cabo pelo Bureau International de [Heure (BIH) em Paris que 
analisa os dados de muitos países. A unidade fundamental do IAT é o 
segundo SI que está definido como a duração de 9.192.631.770 períodos 
da radiação correspondente à transição entre dois estados do átomo de 
Césio 133. Devido ao facto de o IAT ser uma escala de tempo contínua, 
possui um problema fundamental para a sua utilização prática: o tempo 
de rotação da Terra em relação ao Sol está a diminuir em cerca de 1 s por 
ano. O IAT irá ficar inconvenientemente dessincronizado em relação ao 
dia solar. Este problema foi superado ao se introduzir o UTC que decorre 
ao mesmo ritmo que o IAT mas é incrementado por saltos de 1 s quando 
necessário e normalmente no final de Junho ou Dezembro de cada ano. 


É também sabido que cada um dos centros de tempo terrestres mantém 
uma hora local do tempo UTC, a época e a variação da qual em relação 
ao tempo UTC (BIH) são monitorizadas e corrigidas periodicamente. 


O tempo UTC (CIS”) é mantido pelo VNIIFTRI (Centro Meteorológico 
Principal para o Tempo da Rússia e Serviços de Frequência) em 
Mendeleevo. Quando o tempo UTC é aumentado em Junho ou 
Dezembro em 1 s, o tempo GLONASST também o é, não existindo 
assim diferenças de sincronização entre os dois sistemas. Porém, existe 
uma diferença de 3 horas entre o tempo GLONASST e o tempo UTC 
(CIS). 

Em comparação como sistema GPS (que não sofre actualizações como 
dia solar) existe uma diferença de sincronização entre o tempo IAT e o 
GPS: GPST-UTC = +10; IAT-UTC = +29s, logo GPST+19 s = IAT. 





informação do CTS é processada no SCC para 
determinar a hora do satélite e o seu estado orbital, 
além de actualizar a informação de navegação de 
cada veículo. Esta informação actualizada é 
transmitida ao satélite via CTS que também é 
utilizado para transmitir a informação de controlo. 
Os dados de detecção do CTS são periodicamente 
calibrados utilizando dispositivos de detecção a laser 
nas estações QOTS (Quantum Optical Tracking 
Stations). Cada satélite transporta reflectores laser 
para este propósito. A sincronização de todo o 
processo no sistema GLONASS é muito importante 
para a sua operacionalidade. Existem um 
sincronizador central no GCC para este efeito. O 
sincronizador central é um relógio de hidrogénio 
atômico de alta precisão que origina a escala de 
tempo GLONASS. As escalas de tempo a bordo 
(tendo por base relógio atômicos de césio) de todos 
os satélites GLONASS estão sincronizadas com o 
tempo UTC registado em Mendeleevo, região de 
Moscovo. 


Os satélites da rede GLONASS são denominados 
11F654 Uragan e têm um peso aproximado de 1.415 
kg, tendo um comprimento de 7,84 metros (sem o 
megnetômetro na sua posição operacional), um 
diâmetro de 2,35 metros e uma largura de 7,23 
metros (sem os paiméis solares na sua posição 
operacional). Os satélites 11F654 Uragan têm uma 
vida útil de dois anos, enquanto que os veículos 
11F654M Uragan-M, com uma massa de 1.480 kg, 
têm um período de vida útil de sete anos. Os 
satélites da rede GLONASS são fabricados pela 
empresa russa Reshetnev  NPO  Prikladnoy 
Mekhaniki (NPO PM). 


Os satélites Uragan-K 


Os satélites da terceira geração Uragan-K, são os 
primeiros satélites Uragan despressurizados, isto é 
todos os seus componentes operam em vácuo. A sua 
vida operacional é de 10 anos e têm uma massa de 
750 kg. 


Os satélites transmitem sinais de navegação em cinco canais, melhorando assim a precisão do sistema. Destes canais, quatro são para 
utilização militar (bandas L1 e L2), enquanto que o sinal civil é transmitido na banda L3. 


* As efemérides são as coordenadas exactas do satélite (x, y, Z e as suas primeira e segunda derivadas) que descrevem a sua 
localização no sistema de referência geocêntrico PZ-90. O almanaque GLONASS mantém uma informação actualizada sobre todos 
os satélites do sistema e inclui os elementos Keplerianos das suas órbitas, dados sobre as alterações do tempo do satélite em relação 
ao sistema GLONASS e os dados sobre o estado de cada veículo. As efemérides GLONASS são computadas no sistema ECEF 
(Earth-Centered, Earth-Fixed) de referência PZ-90 (PZ — Parâmetros da Terra). Os parâmetros para um elipsóide terrestre comum 
para o PZ-90 são: a = 6378136 m; f = 1:298,257839303). 


º CIS — Comonwealth of Independent States — Comunidade de Estados Independentes (Nota do Editor). 
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A tabela seguinte mostra os últimos lançamentos da série GLONASS com os satélites Uragan, Uragan-M (assinalados com *) e 
Uragan-K (assinalados com **). 


N.º Data PIt. 
Desis. Int. RAD Í 
Nome esig. Int. NO GLONASS Lancamento Veículo Lançador ancandento 
Cosmos 2394 2002-0604 27616 191 
8K82K Proton-K/DM-2M 
Cosmos 2395 2002-060B 27617 792 25-Dez-02 (40902/95L) LC81 PU-23 
Cosmos 2396 2002-060C 27617 193 
Cosmos 2402 2003-056A 28112 794 
8K82K Proton-K/Briz-M 
Cosmos 2403 2003-056B 28113 195 10-Dez-03 (41003/88506) LC81 PU-24 
Cosmos 2404 2003-056C 28114 701% 
Cosmos 2411 2004-0534 28508 796 
8K82K Proton-K/DM-2 
Cosmos 2412 2004-053B 28509 197 26-Dez-04 (41009/104L) LC81 PU-23 
Cosmos 2413 2004-053C 28510 12 
Cosmos 2417 2005-0504 28915 798 
8K82K Proton-K/DM-2 
, * a E E 
Cosmos 2418 2005-050B 28916 713 25-Dez-05 (41011/106L) LC81 PU-24 
Cosmos 2419 2005-050C 28917 n4* 
Cosmos 2424 2006-062A 29672 mts: 
8K82K Proton-K/DM-2 
E * j É É 
Cosmos 2425 2006-062B 29673 716 25-Dez-06 (41015/108L) LC81 PU-24 
Cosmos 2426 2006-062C 29674 A VAN 
Cosmos 2431 2007-052A 32275 718* 
8K82K Proton-K/DM-2 
E * = a ã 
Cosmos 2432 2007-052B 32276 719 26-Out-07 (41017/110L) LC81 PU-24 
Cosmos 2433 2007-052C 32277 720% 
Cosmos 2434 2007-065A 32393 TEA [ss 
8K82KM Proton-M/DM-2 
E % E E E 
Cosmos 2435 2007-065B 32394 zo 25-Dez-07 (53528/109L) LC81 PU-24 
Cosmos 2436 2007-065C 32395 PA ti 
Cosmos 2442 2008-046A 33378 4 
8K82KM Proton-M/DM-2 
ks * -Set- - 
Cosmos 2443 2008-046B 33379 25 25-Set-08 (53531/112L) LC81 PU-24 
Cosmos 2444 2008-046C 33380 26% 
Cosmos 2447 2008-067A 33466 Woo 
8K82KM Proton-M/DM-2 
a * x E E 
Cosmos 2448 2008-067B 33467 728 25-Dez-08 (53534/114L) LC81 PU-24 
Cosmos 2449 2008-067C 33468 729% 
Cosmos 2456 2009-0704 36111 730% 
8K82KM Proton-M/DM-2 
= % E á E 
Cosmos 2457 2009-070B 36112 733 14-Dez-09 (53538/115L) LC81 PU-24 
Cosmos 2458 2009-070C 36113 734* 
Cosmos 2459 2010-007A 36400 FSd* 
8K82KM Proton-M/DM-2 
É % E É E 
Cosmos 2460 2010-007B 36401 732 1-Mar-10 (53540/116L) LC81 PU-24 
Cosmos 2461 2010-007C 36402 735* 
Cosmos 2464 2010-041A 37137 736* 
8K82KM Proton-M/DM-2 
a % -Set- É 
Cosmos 2465 2010-041B 37138 1737 2-Set-10 (53530/118L) LC81 PU-24 
Cosmos 2466 2010-041C 37139 738* 
14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
: dede = Ee 
Cosmos 2471 2011-0094 3/3572 11L 26-Fev-11 (208/1035) LC43/4 
i 14414-1B Soyuz-2-1B/Fregat 
E * a a 
Cosmos 2485 2013-0194 39155 1747 26-Abril-13 (220/1047) LC43/4 
Uragan-M 48 
8K82KM Proton-M/DM-03 
Uragan-M 49 2013-F03 - - 02-Jul-13 (5115106754 53543/2L) LC81 PU-24 
Uragan-M 50 
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Lançamento 


Com o lançamento previsto inicialmente 
para 28 de Junho de 2013, os preparativos 
para esta missão foram iniciados a 29 de 
Abril envolvendo dois transportes distintos 
do lançador para a plataforma de 
lançamento sendo um dos quais destinado 
a testar os procedimentos | de 
abastecimento do último estágio Blok 
DM-03. Entretanto, em finais de Março o 
lançamento era adiado para o dia 1 de 
Julho (1036:12UTC). 


Os três satélites Uragan-M chegariam ao 


Cosmódromo de Baikonur a 20 de Maio, 
27 de Maio e 3 de Junho. O lançamento 
seria novamente adiado a 31 de Maio para 
as 0238:22UTC do dia 2 de Julho. 


O primeiro transporte do foguetão 
8K82KM Proton-M/ DM-03 (5115106754 
53543/2L) desde o MIK-92A-50 para a 
Plataforma de Lançamento PU-24 do 
Complexo de Lançamento LC81 teve 
lugar a 8 de Junho. Finalizados os testes, o 
veículo foi transportado de volta para o 
edifício de integração e montagem, sendo 
então preparado para o lançamento. 


O segundo transporte para a plataforma de 
lançamento ocorreria a 28 de Junho 
(Imagens ao lado), iniciando-se quatro dias 
de preparação para o lançamento. 


Catástrofe 


Os acontecimentos do dia 2 de Julho 
desenrolaram-se muito rapidamente após a 
ignição dos motores do primeiro estágio 
do foguetão lançador. A contagem 
decrescente e os preparativos para o 
lançamento decorreram sem qualquer 
problema e a ignição do primeiro estágio 
ocorreria às 0238:21,585UTC. 


Os segundos iniciais do voo pareciam 
decorrer normalmente com o foguetão a 
deixar a plataforma de lançamento sobre a 
usual nuvem de fumo característica dos 
lançamentos diurnos de um foguetão 
propulsionado por UDMH. No entanto, 
bastaram poucos segundos para ver que a 
missão estava condenada. 


Transporte do foguetão lançador para a 
plataforma de lançamento. Imagens: 
Roscosmos. 
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Desviando-se da sua trajectória como que «dançando» no céu, o veículo começou a inclinar-se 
para a direita adoptando por momentos um voo horizontal e logo depois iniciando um mergulho 
destrutivo em direcção ao solo. A carenagem juntamente com o último estágio e os três satélites 
acabariam por se separar do resto do foguetão devido ao efeito das forças aerodinâmicas, 
momentos antes do veículo se despenhar no solo provocando uma gigantesca explosão da qual 
foram projectados detritos em todas as direcções. 


O impacto do lançador deu-se a pouca distância do Complexo de Lançamento LC200, do 
Complexo de Lançamento LC175 e da casamata de controlo do Complexo de Lançamento LC81 
de onde o foguetão fora lançado. Apesar da espectacularidade do acidente, este não resultou em 
perda de vidas humanas. De notar que em todo o processo os motores do Proton-M se mantiveram 
em funcionamento pois o fim da ignição dos motores numa situação de emergência só é possível 
42 segundos após a ignição para evitar que o foguetão possa cair sobre a plataforma de 
lançamento, destruindo-a. 


| MN 























Os momentos finais do voo do 
Proton-M/DM-03 a 2 de Julho de 
2013. Imagens: TsSENKI 





























Dissecando o acidente 


O acidente de 2 de Julho só poderia ser compreendido através da análise numa primeira fase da telemetria disponível. Poucas horas 
após o acidente foi conhecido que o lançamento havia ocorrido 0,4 segundos antes do previsto, o que poderia indicar que o voo 
tivesse iniciado antes dos motores do primeiro estágio atingirem a sua potência máxima. 


Segundo a agência espacial russa, o lançamento deveria ter ocorrido às 
0238:22,000UTC, sendo o desvio de tempo aceitável de 0,05 segundos. No 
entanto, o lançamento ocorreria às 0238:21,585, isto é 0,415 segundos antes 
do previsto. Como resultado, o sistema de emergência foi activado tendo 
como objectivo afastar o lançador da plataforma de lançamento, impedindo 
assim a sua destruição. A telemetria também mostrou que o sinal de 
desactivação teria sido enviado para um dos motores a T+4s. Curiosamente, 
uma das primeiras razões apontadas para o acidente indicava que um dos 
motores havia sido colocado numa posição extrema devido a um problema 
num dos mecanismos de orientação, fazendo assim que fosse muito dificil aos 
restantes motores corrigirem a trajectória errada que o veículo estaria a 
seguir. 


Após o acidente foi estabelecida uma comissão para determinar as causas da 
catástrofe. Analisando os dados telemétricos e os destroços do foguetão, os 
investigadores acabariam por descobrir a causa principal do acidente. Por 
entre os destroços foram capazes de recuperar alguns restos dos denominados 
sensores de velocidade angular (DUS) que são agrupados em módulos 
designados para fornecer informação de navegação ao sistema de controlo do 
foguetão lançador. Existem três destes módulos colocados numa plataforma 
localizada no segundo estágio do foguetão Proton-M. Ao analisarem alguns 
destes sensores, os investigadores determinaram que haviam sido colocados 
«de pernas para o ar» nos respectivos sistemas. Em cada sensor está gravada 
uma seta que indica a posição na qual deve ser introduzido na respectiva 
posição, devendo a sete apontar para a parte superior do veículo. No entanto 
no lançador em questão, vários sensores foram colocados com a sete a 
apontar na direcção oposta. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 139 / Agosto de 2013 





Em Órbita 


Estando os sensores colocados na 
direcção oposta (nomeadamente os 
sensores responsáveis pelo eixo 
vertical), o sistema de controlo de voo 
recebeu informações erradas acerca 
da posição do foguetão e tentou 
proceder à sua correcção. Foi esta 
tentativa que resultou no facto de o 
veículo ficar descontrolado e 
posteriormente ao seu despenhamento 
no solo. 





Não havendo registos vídeo ou 
fotográficos da instalação destes 
sensores, os registos escritos levaram 
a um jovem técnico que terá colocado 


os sensores na posição incorrecta, levantando 
sérias dúvidas relativas ao controlo de qualidade 
nas diferentes fases de construção e preparação 
dos lançadores. A montagem incorrecta dos 
sensores foi simulada pela comissão de 
investigação a 13 de Julho que determinou ser 
difícil, mas não impossível a ocorrência de tal 
instalação pois seria necessário exercer uma força 


considerável sobre o sensor e utilizar ferramentas 
e procedimentos não certificados. A própria 
instalação do sensor levaria a danos físicos na 
placa onde estaria inserido e que acabaram por 
ser muito semelhantes aos que foram encontrados 
nos destroços do foguetão Proton-M. 


No dia 5 de Agosto de 2013 o governo russo 
divulgou uma transcrição de um encontro da 
comissão de investigação ao acidente liderada por 
Dmitry Rogozin. O principal responsável pela 
investigação, Alexander Lopatin, referiu que um foguetão Proton para a sua 47º missão GLONASS havia sido fabricado de acordo 
com um contrato federal entre o Ministério da Defesa e a GKNPTs Khrunichev assinado a 20 de Março de 2010. Durante a sua 
produção, um total de 19 autorizações foram emitidas para alterações no desenho standard e na documentação de fabrico do veículo 
de lançamento. Lopatin reiterou que todas as actividades antes do lançamento decorreram normalmente até 0,4 segundos antes deste 
ocorrer, quando o algoritmo de voo de emergência foi activado. Por volta dos 6,8 segundos após o sinal de lançamento, a telemetria 
mostra um aumento brusco no movimento dos mecanismos de orientação nos motores n.º 1,3, 4 e 6, com os seus actuadores a 
atingirem ângulos máximos. A T+7,7 segundos de voo, os ângulos das suspensões cardan no eixo de guinada atingiram o ângulo 
máximo possível de 7,5º. Praticamente desde o princípio do voo, foi observado um processo instável de desvio do ângulo de guinada 
correcto. A T+12,7 segundos de voo foi emitido um sinal indicador do excesso do máximo ângulo possível, pois o sistema de 
estabilização do lançador já não era capaz de controlar a guinada. Como resultado, a T+12,733 segundos foi gerado o comando de 
“falha do veículo lançador”, segundo Lopatin. 





Posteriormente, Lopatin reiterou que a análise da telemetria havia confirmado que a anomalia no movimento do veículo ao longo do 
ângulo de guinada havia sido causada por uma operação anormal dos sensores de velocidade angular na unidade de instrumentação 
PV-301. Seis unidades PV-301 estão colocadas em dois grupos numa plataforma na secção posterior do segundo estágio do foguetão 
Proton-M. Três unidades são responsáveis pelos movimentos angulares laterais e três unidades são responsáveis pelos movimentos 
longitudinais da trajectória de voo. Lopatin também confirmou que dois dos três sensores DUS incorrectamente instalados haviam 
sido identificados após a sua recolha no local de despenho, graças aos restos de tinta vermelha e amarela. O terceiro instrumento não 
foi identificado de forma positiva devido ao facto de que a sua cobertura de tinta estar demasiado queimada. A comissão 
recomendou à NPO Technomash para completar uma lista de operações na indústria de foguetões que necessite de registos 
fotográficos e de documentação vídeo e que adicione as respectivas alterações aos actuais standards de fabrico, conhecidos como 
OST. A GKNPTs Khrunichev e a NPTs AP foram designadas para modificarem a instrumentação PV-301 e a sua plataforma de 
fixação para excluir a possibilidade de uma instalação incorrecta. A comissão também requereu a introdução de registo fotográfico e 
de vídeo dos processos de instalação e a introdução de verificações adicionais das conexões de cabos para os instrumentos. 
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China lança Shijian 11-05 


Após uma longa série consecutiva de lançamentos bem sucedidos e num período durante o qual os lançamentos orbitais chmeses 
dominavam as notícias espaciais, o lançamento do quarto satélite SJ-11 Shigian-11 ficaria marcado pela perda e destruição do satélite 
após o seu lançamento a partir do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuguan a 24 de Agosto de 2011. 


o Passaram quase dois anos para que a China 
cCCTV 13 Dm retomasse o lançamento desta série de satélites 
=] 


zh colocando em órbita o Shigian 11-05. 


Os satélites SJ-11 Shijian-11 (EB! —S) 


O primeiro satélite desta série, o SJ-11 Shigian 11-01, 
foi colocado em órbita a 12 de Novembro de 2009”. 
Na altura, o analista espacial russo Igor Lissov, notou 
que os parâmetros orbitais deste satélite eram iguais 
ao do satélite SW-2 Shiyan Weixing-2 colocado em 
órbita a 18 de Novembro de 2004!º. O objectivo da 
missão do SW-2 foi o teste de sensores de 
infravermelhos o que levou à conclusão de que o 
satélite SJ-11-01 possa ter sido o primeiro de uma 
constelação de satélites de aviso antecipado. Esta 
constelação seria semelhante ao sistema STSS (Space 
Tracking and Surveillance System)! dos Estados 
Unidos. 


A 5 de Julho de 2011, a China anunciava!” que 
estavam a decorrer no Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan, os preparativos para o 
lançamento do satélite experimental SJ-11 Shigian 11- 
03 refermdo que esses preparativos estavam a 
decorrer normalmente sem dar mais detalhes. O 
lançamento teria lugar a 6 de Julho. 


De facto, ao se observar as imagens divulgadas dos 
satélites Shijian-11 nota-se a possível existência de 
quatro sensores na parte inferior dos satélites. Nas 
imagens ao lado podemos ver (imagem superior) a 
representação do satélite Shigian 11-03 e na imagem 
inferior a representação do satélite Shiyan Weixing-2. 
No entanto, e segundo as autoridades chinesas, os satélites desta série são desenvolvidos pela companhia de satélies Dongfanghong 
da Corporação Aeroespacial de Ciência e Tecnologia da China, e têm como objectivo a realização de experiências tecnológicas. 





A 29 de Julho a China colocaria em órbita o satélite SJ-11 Shigian 11-02 cujo lançamento seguiu o mesmo azimute utilizado pelo 
Shijian 11-03. O quarto satélite da série seria perdido a 18 de Agosto num raro acidente com o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C. 


2 O lançamento do SJ-11 Shi Jian 11-01 (36088 2009-0614) teve lugar às 0245:04UTC do dia 12 de Novembro de 2009, tendo sido 
realizado por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C ( Y21) a partr da Plataforma de Lançamento 603 (SLS-2) do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan. 

O lançamento do satélite SW-2 Shiyan Weixing-2 (28479 2004-0464) teve lugar às 1045UTC do dia 18 de Novembro de 2004 e 
foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C (Y15) desde a Plataforma de Lançamento LC1 do Centro de 
Lançamento de satélites de X1 Chang. 

“ Os dois satélites experimentais deste sistema foram lançados às 1220:00,223UTC do dia 24 de Setembro de 2009 por um foguetão 
Delta-2 7920-10 (D344) desde o Complexo de Lançamento SLC-17B do Cabo Canaveral AFS. Os dois satélites são USA-208 'STSS 
Demo-1"º (35937 2009-0524) e o USA-209 'STSS Demo-2” (35938 2009-052B). 

2 “China to launch an experimental satellite in coming days”, http://news.xinhuanet.com/english2010/china/2011- 
07/05/c 13967439 .htm (em Inglês). 


É http://www .chinanwes.com/gn/2011/07-05/3158417.shtml (em Chinês). 
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Lançamento paira inca o Hora (UTC) Daiana a Satélites 
2009-061 Y21 12-Nov-09 2:45:04 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-01 (36088 2009-0614) 
2011-030 Y25 6-Jul-11 04:28:03,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-03 (37730 2011-0304) 
2011-039 Y24 29-Jul-11 07:42:03,570 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-02 (37765 2011-0394) 
2011-F02 Y26 18-Ago-11 09:28:09,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-04 
2013-035 NS 15-Jul-13 09:27:03 Jiuquan. LC43/603 Shijian 11-05 (39202 2013-0354) 





O foguetão CZ-2€C Chang Zheng-2C 


O desaire com o foguetão lançador Chang Zheng-2A levou a uma intervenção política de alto nível por parte das autoridades 
chinesas em meados dos anos 70. Em resultado, deu-se total prioridade ao controlo de qualidade no desenvolvimento dos 
componentes dos lançadores. Todos os sistemas eléctricos foram reforçados e realizou-se uma nova campanha de testes de vibração 
de componentes chave do veículo no solo que teve uma duração de dez meses. As alterações ao foguetão foram tão importantes que 
o novo veículo recebeu uma nova designação, o CZ-2C Chang Zheng-2C. 
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Este veículo é o lançador chinês por excelência para 
missões para a órbita terrestre baixa, sendo o foguetão 
mais utilizado pela Chma. Para responder às 
necessidades dos clientes internacionais, a Academia 
Chmesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores 
desenvolveu um novo estágio superior, o SD (Smart 
Dispenser), que começou a ser utilizado 
comercialmente em finais de 1990 e que levou a cabo 
sete missões bem sucedidas para colocar em órbita 
satélites da rede Iridium. O foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios 
para missões em órbitas baixas, inferiores a 500 km 


[DE EncRdo de altitude, e com uma capacidade de carga de 3.366 
1! kg (altitude de 200 km, inclinação orbital de 63º em 
relação ao equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, 
CZ-2C/SM e o veículo CZ-2C utilizado em Abril de 2004. De acordo com recentes observações, estas versões parecem 
compartilhar o primeiro e segundo estágio. Comparado com a versão original, o segundo estágio é mais alongado com o primeiro 
estágio a permanecer com o mesmo comprimento. Pode haver no entanto, melhorias nos motores utilizados nestes lançadores. As 
diferenças nestes veículos situam-se ao nível da utilização ou não de diferentes estágios superiores e que estágios superiores são 
utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios do CZ-2C é “CZ-2C Modelo 2”, denominando “CZ-2C/2” a 
versão de dois estágios. Estes lançadores são utilizados para colocar satélites em órbitas baixas ou órbitas sincronizadas com o 
Sol (polares) superiores a 500 km de altitude com uma capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar e sincronizada 
com o Sol). 


e CZ-2C Modelo 3 ou simplesmente “CZ-2C/3A", pela primeira vez utilizada a 29 de Agosto de 2004!*. Comparada com 
versões anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do 
primeiro estágio. O seu comprimento total é de 42 metros. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento 
consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento comercial de satélites. 


Descrição técnica 


Sem ter em conta a versão do CZ-2C Cheng Zheng-2C lançada a 29 de Agosto de 2004, as duas configurações deste lançador 
partilham o primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O comprimento total do lançador é de 42 metros com um 
diâmetro de 3,35 metros. Consome tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo uma força de 2.962 kN no lançamento e tendo uma 
massa de 233.000 kg. A seguinte tabela mostra as principais características do CZ-2C Chang Zheng-2C. 


“ Este lançador foi utilizado para colocar em órbita o satélite FSW-19 (28402 2004-0334). 
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Primeiro estágio Segundo estágio 


L-140 L-35 


UDMH / N,0, UDMH / N,0, UDMH / Hidrazina 
Massa do propolente (kg) 162.706 54.667 125/50 


Motor 


À € 
az| 
9 


YF-22'º (principal) 
YF-218 Motor sólido / SCR 
YF-24 (4 vernier) 





Força (kN) 2.961,6 741,4/11,8 70,78 (motor sólido) 


Impulso específico (Ns/kg) 


Tempo de queima (s) 





2.922,37 (principal) 


2.556,5 (no solo) 


2.804 (motor sólido) 





2.831,11 (vernier no vácuo) 


1:22 130 


Comprimento (m) 





* Conjunto de quatro YF-20. 
' Uma modificação do motor YF-20. 
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O sistema do CZ-2C é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, 
sistema de controlo, sistema de telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de 
controlo de atitude, sistema de separação, etc. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no 
lançador durante o transporte, elevação (colocação na plataforma de lançamento) e voo. A 
estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A estrutura do 
foguetão é composta pelo primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O 
primeiro estágio inclui a secção inter-estágio, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque 
de combustível, secção de trânsito posterior, secção posterior, sistema de alimentação de 
propolente, etc. O segundo estágio inclui o adaptador do veículo lançador, secção de 
equipamento, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, sistema de 
alimentação de combustível, etc. o adaptador do veículo lançador liga a carga com o segundo 
estágio do lançador e deriva as cargas entre eles. Para o CZ-2C são fornecidos os adaptadores 
internacionais 937B e 11944. A carenagem de protecção, com duas metades, é composta por 
uma secção abobadada, pela secção cónica frontal e secção cilíndrica. A figura na página 
seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS. 


O sistema de propulsão, incluindo motores e sistema de fornecimento / pressurização, gera a 
força dianteira e de controlo necessária para o voo. O primeiro estágio e o segundo estágio, 
utilizam propolentes armazenáveis, isto é tetróxido de azoto (N504) e dimetil hidrazima 
assimétrica (UDMH). Os tanques de propolente são pressurizados pelos sistemas de 
propulsão regenerativos. Existem quatro motores em paralelo no primeiro estágio. Os 
motores podem ser orientados em direcções tangenciais. A força de cada motor é de 740,4 
kN e a força total desenvolvida é de 2.961,6 kN. Existe um motor principal e quatro motores 
vernier no segundo estágio, desenvolvendo uma força total de 798,1 kN. O CTS utiliza um 
motor de combustível sólido como motor principal e um sistema de controlo de reacção para 
ajustamentos de atitude. Nas páginas seguintes são mostrados os diagramas esquemáticos dos 
sistemas de propulsão do primeiro e do segundo estágio. 


| — Carenagem de protecção da carga; 2 — Carga; 3 — CTS (topo do estágio 
para o CZ-2C); 4 — Adaptador de carga; 5 — Tanque de oxidante do segundo 
estágio; 6 — Secção inter-tanque do segundo estágio; 7 — tanque de 
combustível do segundo estágio; 8 — Motores vernier; 9 — Motor principal; 10 


— Estrutura da secção inter-estágio; 11 — Tanque de oxidante do primeiro 
estágio; 12 — Secção inter-tanque do primeiro estágio; 13 — Tanque de 
combustível do primeiro estágio; 14 — secção de transição posterior; 15 — 
Secção posterior; 16 — Motores principais do primeiro estágio. 
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O sistema de controlo é utilizado para manter a estabilidade do voo do lançador e para levar a cabo a navegação e / ou orientação 
segundo o programa de voo pré-estabelecido. O sistema de controlo consiste de uma unidade de orientação, sistema de controlo de 
atitude, sequenciador, distribuição de energia, etc. 


A unidade de orientação fornece dados de movimento e de atitude do lançador e controla o voo tendo em conta a trajectória 
predeterminada. O sistema de controlo de atitude controla a atitude de voo para garantir a estabilização e a atitude de injecção ao 
satélite a colocar em órbita. Para a configuração de dois estágios do Chang Zheng-2C, o sistema de controlo reorienta o CZ-2C após 
o final da queima dos motores vernier do segundo estágio. O lançador pode induzir uma rotação no satélite de acordo com os 
requerimentos do utilizador. A rotação pode atingir as 10 rpm. O sequenciador e o distribuidor de energia fornecem a energia 
eléctrica ao sistema de controlo, sendo também utilizada para iniciar os sistemas pirotécnicos e para gerar os sinais temporais para 
determinados eventos. 


O sistema de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros dos sistemas do lançador. O sistema de telemetria 
consiste de dois segmentos: sistemas de bordo e sistemas no solo. Os sistemas de bordo incluem sensores / conversores, dispositivos 
intermédios, bateria, distribuidores de energia, transmissores, sinalizador de rádio, etc. O sistema no solo está equipado com antenas, 
modem, gravador e processador de dados. O sistema de telemetria fornece os dados iniciais de injecção e gravação em tempo real 
aos dados de telemetria. No total, cerca de 300 parâmetros estão disponíveis para o CZ-2C. O CTS tem o seu próprio sistema de 
telemetria. 
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O sistema de rastreio e de segurança trabalha em conjunto com as estações terrestres para medir a trajectória e os parâmetros de 
injecção orbital finais. O sistema também fornece informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador pode 
ser levada a cabo de forma remota ou manual caso ocorresse alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e de 
segurança são integrados em conjunto. 
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Diagramas esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro (no topo) e do segundo estágio do Chang Zheng-2C. 
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Durante a fase de voo do CZ-2C Chang Zheng-2C existem três eventos de separação: a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio, a separação da carenagem e a separação entre a carga e o segundo estágio. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma separação a 
quente, isto é o segundo estágio entra em ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é separado com a força dos 
gases de exaustão após o accionamento de 12 parafusos explosivos. 


e Separação da carenagem — durante a separação da carenagem, os 8 parafusos explosivos que ligam a carenagem e o 
segundo estágio são accionados em primeiro lugar e depois 12 parafusos que seguram as duas metades da carenagem são 
accionados 10 ms mais tarde, separando-a longitudinalmente. A carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


e Separação entre a carga e o segundo estágio — após o final da queima dos motores vernier, o conjunto é orientado para a 
atitude requerida. A carga está geralmente fixa com o lançador ao longo de uma banda de fixação ou com dispositivos 
explosivos não contaminantes. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. A velocidade de separação é de 
entre 0,5 m/s a 0,9 m/s. 


Para o lançador CZ-2C/CTS existem uma separação entre o satélite e o CTS após a separação deste conjunto do segundo estágio: 


e Separação entre a carga e o CTS — Tipicamente, os 
satélites estão ligados ao CTS por parafusos explosivos e 
molas de separação. Após o final da queima do CTS, os 
parafusos explosivos são detonados, libertando a carga 
que é empurrada pelas molas de separação. 


Equipamento da sisterma de trfermetria Equipamento do sistema de controlo 





Separação 1º estágio “ 2" estágio — Motor de propulsão sólides 


O CTS é um estágio superior compatível com o foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C. O CTS consiste num adaptador de carga e num 
sistema de manobra orbital. O CZ-2C/CTS pode lançar satélites 
para órbitas terrestres baixas superiores a 500 km de altitude ou 
para órbitas sincronizadas com o Sol. 





O conjunto é colocado em órbita pelos estágios inferiores do CZ- 

2€ (apogeu entre 400 km e 2.000 km de altitude, perigeu a 200 km 
de altitude). O CTS entra então em ignição no apogeu e reorienta o conjunto segundo os requisitos da missão, procedendo à 
separação da carga em seguida. O CTS é capaz de se retirar de órbita após a separação da sua carga. 


O adaptador de carga funciona para instalar e transportar os satélites. O conjunto CZ-2C/CTS fornece um adaptador de carga 
específico segundo os requisitos do utilizador. 


O sistema de separação do CTS pode separar a carga após a inserção na órbita desejada. O sistema de separação será desenhado para 
cumprir os requisitos do cliente na velocidade de separação, direcção de separação e níveis angulares, etc. A carga é geralmente 
ligada ao CTS através de unidades explosivas de fraca intensidade. A mola de separação fornece a velocidade relativa. Os parafusos 
explosivos podem ser fornecidos pelo fabricante do satélite ou pela Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores. 


O sistema de manobra orbital do CTS consiste na sua estrutura principal, motor de propulsão sólida, sistema de controlo, sistema de 
controlo a reacção e sistema de telemetria. A estrutura principal é composta por um painel central, estrutura de suporte de cargas e 
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longarina. A parte inferior do pamel está ligada ao motor de propulsão sólida e a parte superior está ligada com o suporte de cargas, 
formando um painel de apoio para os sistemas aviônicos. O cilindro tem uma forma estrutural de semi-monocoque. O motor de 
propulsão sólida fornece a força para as manobras do CTS. O impulso total do motor vai depender dos requerimentos específicos de 


cada missão. As características típicas são: 


Impulso específico (m/s) | 2.804 
Impulso total (KNs) 341,3 
Tempo de queima (s) 





O CTS está equipado com um sistema de controlo independente que tem as seguintes funções: manter a estabilização do voo durante 
a fase de deriva e proporciona a orientação do conjunto para a atitude de queima do motor de propulsão sólida; activar o motor de 
propulsão sólida e controlar a atitude durante a queima; levar a cabo a correcção de velocidade terminal segundo os requisitos da 
missão; reorientar o conjunto e separar os veículos; e ajustar a orientação do CTS e iniciar a remoção de órbita. O sistema 
independente de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros ambientais do CTS no solo e durante o voo. A 
telemetria também fornece alguns dados orbitais na separação da carga. O sistema de controlo de reacção executa os comandos do 
sistema de controlo. Os motores utilizam hidrazina pressurizada controlada por válvulas solenóides. Existem quatro tanques, dois 


tanques de gás e 16 motores. 
a 
O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OX YZ) tem origem no centro de 


massa instantâneo do veículo, isto é no centro de massa integrado da combinação 
carga / veículo lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., 
caso seja aplicável. O eixo OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O 
eixo OY é perpendicular ao eixo OX e está no interior do plano de lançamento 
oposto ao azimute de lançamento. Os eixos OX, OY e OZ formam um sistema 


ortogonal que segue a regra da mão direita. 
ER, 
A atitude de voo do eixo do veículo lançador está definida na figura ao lado. O 


| fabricante do satélite define o sistema de coordenadas do satélite. A relação ou 
a) orientação entre o veículo lançador e os sistemas do satélite serão determinados 
= | =evzo — 20 longo da coordenação técnica para projectos específicos. 
EA “a [om Missões que podem ser realizadas pelo CZ-2C 
ne DE Es 

' 9 A, | O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo capaz de colocar cargas em 
ay o órbitas terrestres baixas com uma capacidade de lançamento de 3.366 kg (para 
dação tmn uma órbita a uma altitude de 200 km e uma inclinação de 63º). Adaptado com 





estágios superiores distintos, o CZ-2C pode levar a cabo várias missões. 
e Injectar cargas em órbitas terrestres baixas, que é a principal missão do CZ-2C de dois estágios; 
e Colocar cargas em órbitas terrestres baixas ou sincronizadas com o Sol, caso esteja equipado com o CTS. 


A tabela seguinte mostra as especificações típicas para várias missões que podem ser levadas a cabo pelo foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C 


Versão Requisitos orbitais Capacidade de Local de 
lançamento Lançamento 


, Apogeu=185-2.000 km | 
Orbita terrestre baixa CZ-2C | 3.366 kg (200 km/63º) Jiuquan 
Perigeu=185-400 km 


, Apogeu=400-2.000 km | 
Orbita terrestre baixa CZ-2C/CTS | 2.800 kg (500 km/50º) Jiuquan 
Perigeu=400-2.000 km 





Órbita sincronizada com o Sol | CZ-2C/CTS 400-2.000 km 1.456 kg (900 km) 
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Performance do CZ-2C Chang Zheng-2C” 


No total já foram levadas a cabo 37 lançamentos do CZ-2C em todas as suas versões, tendo uma taxa de sucesso de 97,3% (com 
somente um lançador perdido). A seguinte tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo CZ-2C'*. 


Veículo Data de Hora (UTC) Local de Satélites 
lançador Lançamento 


Lançamento 
ME : Huanjing-1A (33320 2008-0414) 
2008-041 6-Set-08 3:25:03 Taiyuan, LC7 Huanjing-1B (33321 2008-041B) 


Lançamento 


2009-021 Y19 22-Abr-09 02:55:04,562 Taiyuan, LC7 Yaogan Weixing-6 (34839 2009-0214) 
2009-061 12-Nov-09 2:45:04 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-01 (36088 2009-0614) 
2011-030 6-Jul-11 04:28:03,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-03 (37730 2011-0304) 
2011-039 29-Jul-11 07:42:03,570 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-02 (37765 2011-0394) 


2011-F02 18-Ago-11 09:28:03,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-04 


2011-072 29-Nov-11 18:50:04,467 Taiyuan, LC9 Yaogan Weixing-13 (37941 2011-0724) 
Shijian-9A (38860 2012-0564) 
Shijian-9B (38861 2012-056B) 

Huanjing-1C (38997 2012-0644) 
Fengniao-1A (38997 2013-064B) 
Fengniao-1B 
Xinjishu Yanzheng-1 (38999 2012-064C) 

2013-035 15-Jul-13 09:27:03 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-05 (39202 2013-0354) 


2012-056 14-Out-12 03:25:05,010 Taiyuan, LC9 


2012-064 18-Nov-12 22:53:04,688 Taiyuan, LC9 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios é principalmente utilizado para levar a cabo missões destinadas à órbita 
terrestre baixa (altitude inferior a 500 km) e o CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS é utilizado para colocar cargas em órbitas circulares em 
altitudes iguais ou superiores a 500 km, ou para missões em órbitas sincronizadas com o Sol. 


O CZ-2C pode ser lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (base principal), podendo também ser lançado 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e do Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. 


O quadro seguinte mostra a sequência de voo típica para o CZ-2C Chang Zheng-2C (também para a versão CTS). 


Tempo de Voo (s) Tempo de Voo (s) 
Lançamento 
Manobra de arfagem 
Final da queima 1º estágio 
Separação entre 1 / 2º estágio 
Separação da carenagem 


Final da queima dos motores vernier 2º estágio 566,234 613,333 
616,333 
Ignição do CTS 2.888,347 


Separação entre 2º estágio / CTS 


2.928,347 
Separação da carga 569,234 3.013,347 
Saida de órbita do CTS 3.213,347 


Início do ajustamento de velocidade terminal 


Final da queima do motor principal 2º estágio 350,770 301,184 





7 A performance de lançamento descrita tem em conta as assumpções de existem limitações no que diz respeito à segurança dos 
dispositivos de seguimento do lançador e limitações impostas pelas estações de seguimento; a massa do adaptador de carga e do 
sistema de separação estão incluídas na massa do lançador; é utilizada uma carenagem de protecção standard com um diâmetro de 
3,35 metros e um comprimento de 8,368 metros; na separação da carenagem o calor aerodinâmico é inferior a 1.135 W/m?; o 
impulso total do motor de propulsão sólida do CTS pode ser ajustado tendo em conta os diferentes requisitos para a missão; e os 
valores orbitais são dados tendo em conta um raio equatorial médio de 6.378,10 km. 


'* Para uma listagem completa dos lançamentos do CZ-2C Chang Zheng-2C até ao final de 2010, ver o n.º 105 do Boletim Em 
Orbita de Dezembro de 2009. 
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| — Lançamento; 2- manobra de arfagem; 3 — Final da queima do primeiro estágio; 4 — Separação entre o primeiro e o 
segundo estágio; 5 — Separação da carenagem; 6 — Final da queima do motor principal do segundo estágio; 7 — Final da 
queima dos motores vernier do segundo estágio; 8 — Separação entre o segundo estágio e o CTS; 9 — Ignição do motor de 
propulsão sólida do CTS; 10 — Início do ajustamento de velocidade terminal; 11 — Separação do satélite; 12 — Saída de 
órbita do CTS. 


: E «n.. | Projecção | Projecção 
Velocidade | Altitude | Distância Latitude | Longitude 


relativa Satélite Satélite 
(m/s) 9) 


( () 
Lançamento 
Final da queima 1º estágio 
Separação entre 1 / 2º estágio 
Separação da carenagem 


Final da queima do motor principal 2º estágio 6.379,424 | 146,895 | 679,624 32,551 111,813 
Final da queima dos motores vernier 2º estágio 7.917,684 | 181,142 | 2.825,723 13,252 112,076 


Separação entre 2º estágio / CTS 
gnição do CTS 
nício do ajustamento de velocidade terminal 

Separação da carga 
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As carenagens do CZ-2C 


A carga está protegida por uma carenagem que a 1sola de várias interferências da 
pa atmosfera, que inclui correntes de ar de alta velocidade, cargas aerodinâmicas, 
aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador 
ascende através da atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom 
meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A 
temperatura no interior da carenagem é controlada dentro dos limites estabelecidos. 
Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do lançador são 
reduzidos para níveis permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da 
atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é determinada pelo requisito 
de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja inferior a 
1.135 Wim”. 


44H 


LH] Vários testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-2C, 
| incluindo testes em túneis de voo, testes térmicos, testes acústicos, testes de 
separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. Uma carenagem 
de protecção típica utilizada neste lançador tem um diâmetro de 3,35 metros e um 
comprimento de 8,368 metros. O comprimento da carenagem pode ser ajustado 

tendo em conta os requisitos da missão. 


158] O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da 
configuração da carga a transportar. O volume estático é determinado pela 
consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto 
carenagem / carga por uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes 
variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode-se permitir 
que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático máximo 





(D3000) da secção cilíndrica da carenagem. 


A estrutura da carenagem consiste numa abóbada, secção cónica frontal e secção cilíndrica. A secção cilindrica consiste em duas 
partes: uma secção cilíndrica em favos de mel (superior) e uma secção cilíndrica quimica (inferior). A abóbada é um corpo semi- 
esférico com um raio de 1 metro, uma altura de 0,740 metros e um diâmetro de base de 1,930 metros. Consiste numa concha 
abobadada, um anel de base, um anel de encapsulamento e reforços. 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de encapsulamento e 
reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o exterior da linha de 
divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e interior impedem a 
corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 


Volume estático da carenagem para o foguetão 
CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios (em 
cima: interface 937B e interface 1194A) e para a 
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Abúlhada 






Secção cônica frontal 


Entrada de ar 
condicionado 


e Secção cilimdrica 
[bi 
Respiradouros 
Secção cilindrica 
“0 Piano de separação o 
Abóbada de DR a — Anel de 
proteção ro. a 





a] encapsulamento 


A parte superior da secção bicónica é um cone de 15º com uma altura de 2,647 metros. O 
diâmetro do anel superior e do anel base é de 1,930 metros. A secção tem uma constituição em 
favos de mel de alumínio. 


A secção cilíndrica é composta por duas partes. A parte inferior é fabricada em alumínio 
alterado quimicamente e tem uma altura de 1,581 metros. A parte superior é fabricada numa 
estrutura de alumínio em favos de mel e tem uma altura de 3,400 metros. Quase todas as portas 
de acessos estão localizadas na parte inferior. Existem 12 válvulas de ventilação na parte 
inferior com uma área total de 350 em”. O comprimento da secção cilíndrica pode ser ajustado 
de acordo com os requisitos da missão. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura 
laterais, mecanismo de abertura longitudinal e mecanismo de separação, accionados por molas 
e ganchos. 


O anel base da carenagem está ligado com o segundo estágio por oito parafusos explosivos não 
contaminantes. O plano de separação longitudinal da carenagem está localizado no quadrante 
H-IV. O mecanismo de abertura longitudinal consiste em doze explosivos não contaminantes. 





O mecanismo de separação da carenagem é composto por dois pares de dobradiças e doze 
molas. Cada metade da carenagem é suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e III. Existem seis molas de separação colocadas em cada metade da carenagem; o 
máximo de força exercida por cada mola é de 4 kN. Após a abertura da carenagem, cada 
metade roda em torno de uma dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da carenagem é 
superior a 15º/s, a carenagem é ejectada. O processo cinemático é exemplificado ao lado. 
Podem ser incorporadas na secção bicóônica da carenagem e na secção cilíndrica janelas 
transparentes às radiofrequências RF para fornecer ao satélite a capacidade de transmissão através da carenagem de acordo com as 
necessidades do utilizador. As janelas transparentes RF são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de transparência é maior do 


que 85%. Podem ser proporcionadas portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a 
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colocação da carenagem. Algumas áreas da carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de 
radiofrequência RF. 









Plano de separação | 
lateral a 





Plano de separação lateral 


Lançamento do SJ-11 Shijian 11-05 


Apesar de já aguardado em 2012, o lançamento do SJ-11 
Shigian 11-05 seria adiado para 2013 sem no entanto haver 
uma data definida quer de forma oficial como de forma 
oficiosa. A 16 de Junho de 2013 surgem nos fóruns de 
discussão especializados referências de quem lançamento 
nesta série estaria eminente. 


As agências de notícias chinesas deixaram de dar qualquer 
informação prévio sobre os lançamento orbitais daquele 
país desde a perda do Shigian 11-04 em Agosto de 2011, 
exceptuando-se os lançamentos relacionados com o 
programa espacial tripulado e o programa de exploração 
lunar. 


A equipa que Iria controlar este lançamento chegava ao 
Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan a 15 de 
Junho o que por si só apontava para que o lançamento 
pudesse ter lugar em finais de Julho ou princípios de 
Agosto. Na mesma altura surgiam rumores de que para 
além do Shigian 11-05, também o Shijian 11-06 seria lançado em 2013. 


WWW.NEWS.CN 


Os analistas espaciais avançariam a data de 15 de Julho como a data de lançamento do Shijian 11-05 devido à emissão dos avisos 
NOTAM que encerrariam as rotas aéreas em torno de Jiuquan. 


O lançamento acabaria por ter lugar às 0927:03UTC do dia 15 de Julho sem haver muitos detalhes sobre a posterior missão do 
satélite. 
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MUOS-2 — Melhorando as 
comunicações militares 
móveis 
O sistema MUOS (Mobile User Objective System) será 
composto por um conjunto de satélites em órbita 
geossincrona para proporcionar ao Departamento de 
Defesa dos Estados Unidos uma rede global de 


comunicações seguras para ser utilizada pelas suas forças 
militares e dos seus aliados. 


MUOS 


Os satélites MUOS irão garantir uma capacidade 
continuada do actual sistema de comunicações em frequência ultra-elevada e representa a colocação em órbita do primeiro satélite 
do sistema táctico da próxima geração de comunicações de banda estreita. O sistema MUOS irá substituir o actual sistema de 
comunicações por satélite via UHF, fornecendo aos utilizadores militares uma capacidade de comunicações 10 vezes superior à 


actual, incluindo voz, vídeo e transmissão de dados em simultâneo, utilizando as 
tecnologias de comunicações 36. 


O sistema MUOS irá fornecer uma utilização denominada “net-centric” das 
comunicações em UHF. Por comunicação “net-centric” entende-se a participação 
como parte de uma comunidade complexa de pessoas, dispositivos, informações e 
serviços em evolução continua, interconectados por uma rede de comunicações para 
garantir um melhor benefício de recursos e uma melhor sincronização de eventos e 
suas consequências. Por outro lado, o sistema irá fornecer as seguintes capacidades: 


e Comunicações em movimento e para lá do horizonte ao combatente tendo 
em conta a usa usabilidade; 


Comunicações globais para ligar qualquer conjunto de utilizadores, 
independentemente da sua localização com excepção das regiões polares; 


Uma conectividade melhorada em ambientes hostis incluindo regiões 
urbanas, montanhas, florestas, más condições atmosféricas ou com 
condições atmosféricas adversas às comunicações; 


Arquitectura de “largura de banda em demanda”que é futuramente 

melhorada com novos sistemas no solo e fornece uma acessibilidade à rede de informação global GIG (Global Information 
Grid), à NIPRNet (Non-secure Internet Protocol Router Network), à SIPRNet (Secure Internet Protocol Router Network), e 
DISN (Defense Information Systems Network). 


Os satélites MUOS são fabricados pela Lockheed Martin Space Systems (empresa principal) juntamente com a Boeing Satellite 
Systems e com a General Dynamics C4 Systems. Os satélites são construídos na unidade de sistemas espaciais comerciais da 
Lockheed Martin em Newtown, Pensilvânia, e a sua montagem final e teste tem lugar em Sunnyvale, Califórnia. Os satélites são 
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baseados no modelo AZ2100M. A General Dynamics desenvolveu as interfaces de utilizador e a componente do solo do sistema, 
fornecendo uma rede de comunicações segura, e a gestão do controlo do satélite e da rede de comunicações. Por seu lado, a Boeing 
Satellite Systems fornece a carga de comunicações UHF, enquanto que a empresa Ericsson (de Plano — Texas) fornece partes do 
segmento integrado do solo. Finalmente, a Harris Corporation, Melbourne — Florida, fornece as antenas reflectoras que são 
utilizadas nos satélites (duas por veículo). 


Veiculo Data de 
lançador Lançamento 


2012-009 AV-030 24-Fev-12  22:15:00,219 


Lançamento Hora (UTC) Local de Lançamento Satélites 


Cabo Canaveral AFS, 
SLC-41 

Cabo Canaveral AFS, 
SLC-41 


MUOS-1 (38093 2012-0094) 


2013-036 AV-040 19-Jul-l3  13:00:00,242 


MUOS-2 (39206 2013-0364) 





O foguetão Atlas-V/401 
A ULA 


A 2 de Maio de 2005 a Boeing Company e a Lockheed Martin Corporation anunciaram a intenção de formar uma empresa conjunta 
denominada United Launch Alliance (ULA) que juntava assim duas das mais experientes e bem sucedidas companhias que 
suportaram a presença americana no espaço por 50 anos. Em conjunto os lançadores Atlas (Lockheed Martin) e Delta (Boeing) 
transportaram mais de 850 cargas para a órbita terrestre e não só, desde satélite meteorológicos, de telecomunicações, veículos 
militares, satélites científicos e sondas interplanetárias que alargaram o nosso conhecimento do Universo. 


A ULA proporciona assim dois veículos capazes de proporcionar um acesso seguro, económico, fiável e eficiente ao espaço para as 
missões governamentais americanas, continuando assim uma tradição de apoio às iniciativas espaciais estratégicas norte-americanas 
com soluções de lançamento avançadas e robustas. 


A equipa da ULA engloba mais de 3800 funcionários que trabalham em locais espalhados pelos Estados Unidos. A sede da empresa 
está situada em Denver, Colorado, com a maior parte das actividades de engenharia e administrativas consolidadas nas instalações 
da Lockheed Martin Space Systems Company. As operações de integração e montagem estão localizadas nas instalações de fabrico e 
montagem da Boeing em Decatur, Alabama. As estruturas mecânicas do Atlas-V, fabrico da ogiva de protecção, do sistema de 
adaptação e montagem são levadas a cabo em Harlingen, Texas. 


As instalações de lançamento utilizadas pela ULA são o SLC-17 (Plataformas A e B), SLC-37 (foguetões Delta-2 e Delta-4, 
respectivamente) e o SLC-41 (Atlas) no Cabo Canaveral, e SLC-2W (Delta-2), SLC-6 (Delta-4) e o SLC-3E (Atlas-V) na Base 
Aérea de Vandenberg. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, que 
conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro de 1946 
foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a de um 
míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado por 
foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de peso 
reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria mantida 
rígida através da pressão interna. A performance deste míssil era quase do tipo “single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as propostas do novo míssil. Os testes do MX-7774 iniciaram-se em San Diego em 1947, mas 
em Junho desse ano a Convair, empresa que propusera as duas propostas iniciais à USAF era informada que havia perdido o 
concurso para o novo míssil, sendo os contratos atribuídos às empresas Northrop e Martin que deveriam desenvolver a tecnologia 
dos mísseis alados e subsônicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o contrato com a Convair em Julho de 1947, 
e isto a apenas três meses da data prevista para o primeiro voo. Porém, os fundos ainda disponíveis permitiram a realização de três 
testes do MX-774 no White Sands Proving Ground entre Julho e Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair prosseguiu estudos 
auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o surgimento da Guerra Fria fizeram com que se desse um aumento nos fundos para a defesa e 
a Convair recebeu um novo contrato em Setembro de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma a iniciar o desenho de um míssil 
balístico incorporando as características já validadas pelo MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma nova divisão da Convair, 
apresenta à USAF um programa acelerado de desenvolvimento do novo míssil. O anúncio público do desenvolvimento do Atlas só 
surge a 16 de Dezembro de 1954. 
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Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade dos motores 
de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos os motores 
entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo este mantido 
por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes do veículo deixar 
a plataforma de lançamento. 


A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WS1I07A-L (Weapons 
System IO7A-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União Soviética, Korolev 
dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de prioridade nacional 
quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento da tecnologia dos 
misseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de desenvolvimento, produção e teste 
jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num fracasso. Um novo 
teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros veículos de teste são 
terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e o veículo é destruído 
devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar a 25 de Setembro de 
1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha no sistema de 
abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 12A) ocorre a 17 de Dezembro de 1957 com o 
míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. Utilizando os 
estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos sendo utilizado para 
lançar veículos para a órbita geossincrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50. 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do espaço 
profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era adiantado 
quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador virtualmente idêntico 
em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que seria utilizado para as 
missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era distinto 
do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como lançadores 
espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 
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As diferentes versões do 
lançador Atlas ao longo da 
História: 1 —  Atlas-B 
Score; 2 — Atlas-Able; 3 — 
Atlas LV-3 Mercury; 4 — 
Atlas LV-3 Agena; 5 — 
Atlas LV-3C Centaur; 6 — 


Atlas SLV-3 Agena-B; 7 — 
Atlas SLV-3 Agena-D; 8 — 
Atlas-E OV-1l; 9 — Atlas 
SLV-3A Agena-D; 10 — 
Atlas SLV-3D Centaur D- 
IA; 11 — Atlas-E; 12 — 
Atlas Agena-D. 





A família Atlas-V 


A familia de lançadores Atlas-V oferece diferentes versões do mesmo veículo que podem ser utilizadas para colocar em órbita todo 
o tipo de cargas. O Atlas-V foi desenvolvido de forma a satisfazer as necessidades da USAF ao abrigo do programa EELV (Evolved 
Expendable Lauch Vehicle) e da demanda internacional por parte da ILS (International Launch Services) para satisfazer os seus 
clientes comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado CCB (Common Core Booster), o Atlas-V divide-se em duas versões: o Atlas-V 400 e o Atlas-V 
500. Estas versões podem ser facilmente distinguidas pela utilização da ogiva normal utilizada em anteriores Atlas e este será a 
versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na ogiva 
utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-V 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de combustível 
sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 


Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur (CIIN. O CIII pode 
ser utilizado com somente um motor (Single-Engine Centaur) ou então com dois motores (Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-V pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force Station ou então do SLC- 
3W (Space Launch Complex-3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-V é um lançador a dois estágios podendo ser auxiliado por um máximo de cinco propulsores sólidos 
acoplados ao primeiro estágio. Pode colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou então 5000 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona. Durante o lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo um peso de 
546.700 kg. O seu comprimento total é de 58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-V, o CCB, tem um comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 metros, tendo um peso bruto de 
306.914 kg e um peso sem combustível de 22.461 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo um Tes de 338 s e 
um Tes-nm de 311 s, o seu Tqg é de 253 s. O CCB está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo que consome oxigénio 
líquido (LOX) e querosene. O RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um comprimento de 3,6 metros e um diâmetro de 3,0 
metros, tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 338 s e um Ies-nm de 
311 s,o seu Tq é de 150 s. 


O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado em 
lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no qual o 
RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase inicial do 
lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a aumentar para 87%. 
Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto para o foguetão como para 
a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 foi certificado para a utilização 
no Atlas-V através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, Khimky, e sob a direcção da Lockheed 
Martin. 


Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento de 17,7 
metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela Aerojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força de 130.000 
Igf, tendo um les de 275 s e um Ies-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 
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O segundo estágio do Atlas-V, Centaur V1, tem um 
comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 
metros, tendo um peso bruto de 22825 kg e um peso 
sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força 
de 10.115 kgf, tendo um les de 451 s e um Tq de 894 
s. O Centaur Vl] está equipado com um motor RL- 
104-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo 
LOX e LH>. O RL-104-4-2 tem uma câmara de 
combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento 
desenvolve uma força de 10.110 lIgf, tendo um Tes de 
451 s eum Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é 
composta por uma numeração em três dígitos. O 
primeiro dígito indica o diâmetro da ogiva utilizada 
pelo lançador (em metros). Assim, por exemplo 
quando temo um veículo Atlas-V/400, significa que 
estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de 
diâmetro. O segundo dígito indica o número de 
propulsores sólidos utilizados no lançador e pode 
variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão 
Atlas-V/400 não usa propulsores laterais de 
combustível sólido e por isso só veremos este número 
na versão Atlas-V/500). Finalmente, o terceiro dígito 
indica o número de motores presentes no estágio 
Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 
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O complexo de lançamento Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de serviço 
móvel MST (Mobile Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 53,3 
metros de altura e pesava 907,2 t. 


A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 para lançar 
um foguetão Titan-IIC”. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para várias missões 
históricas como a Voyager-1, Voyager-2, Viking-1 e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento desta nova 
versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989? e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais de 34 metros 
de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan-IV equipado com 
um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda mais pesadas poderiam 
ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 


A evolução da tecnologia levou a 
que o Titan-IV fosse considerado 
obsoleto, tendo a  USAF 
contratado a Lockheed Martin 
para desenvolver um novo 
7 E sistema de lançamento que é 
Es TS agora o Atlas-V. Os engenheiros 
E da Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo 
lançador, mas também as 
instalações de lançamento do 
novo veículo. Assim, o SLC-41 
teve de sofrer uma transformação 
para albergar o seu novo vector 
de lançamento. A primeira fase 
da transformação do complexo 
passou pela remoção das velhas 
torres para que as novas torres 
pudessem ser construídas. A 
empresa Olshan Demolishing 
Management foi contratada par 
desmantelar e demolir o velho 
complexo. O plano inicial previa 
que as torres fossem desmontadas 
peça por peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações 
relacionadas com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando 
explosivos. Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de 
Lançamento 39 utilizado pelos vairvéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 


Centaur LH, Storage 





Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que veio a acontecer 
a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou mais de oito 
semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um edifício situado em 
Port Canaveral, onde foram recicladas. 


? Neste lançamento o foguetão Titan IIIC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-108€). O 
OV2-3 permaneceu ligado ao Transtage-8. 


2º Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar DSP- 
F14 (20066 1989-0464). 


2 Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da indústria de 
foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada pelos 
americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por estágios na 
própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo montado no edificio de 
montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas antes da ignição. A “clean 
pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento deixam de ser necessárias. Da 
mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam de existir problemas relacionados 
com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão por vários meses. 


O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-V Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só lugar o que 
anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edificio onde está localizado o ASOC era anteriormente utilizado para 
processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Titan-IV, sendo completamente reformulado e expandido pela 
Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edifício multiusos para onde o estágio Atlas-V e o estágio superior 
Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em Denver, Colorado. Aí, os técnicos da 
Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente até ser altura de serem transportados para 
o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do ASOC também está situado o centro de controlo de 
lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de engenheiros da Lockheed, chentes e os técnicos que controlam 
a contagem decrescente. 





O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. Entre estas 
consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de controlo e 
monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do lançador, a posição de 
controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo ambiental, de segurança e do 
monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar do edifício existem duas salas, 
situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática do computador principal e uma 
estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edificio existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a equipa que 
controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão final de lançar ou 
não lançar o Atlas-V. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para engenheiros e clientes 
observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 
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A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, emblemas e 
um ecrã de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de vários gráficos 
de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-V é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este edificio, que 
começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros da plataforma de 
lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes segmentos do Atlas-V e 
colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, estes são transportados na 
horizontal para o VIF. O CCB segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica que compõe o inter-estágio e do estágio 
Centaur. A última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões futuras serão também aqui colocados os propulsores laterais de 
combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais uma série de testes antes da carga a transportar ser entregue no VIF para montagem. O 
satélite é processado e abastecido do seu combustível de manobra num local separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 km de distância, ou então num edificio governamental caso se tratem de 
cargas militares ou da NASA. Após o processamento o satélite é colocado no interior de um contentor de segurança e protecção 
antes de deixar o e edificio de processamento e de iniciar a sua viagem até ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão lançador e a sua carga 
para confirmar uma boa ligação entre os dois e que ambos estão prontos para o lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma 
de lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui várias plataformas móveis que 
possibilitam o acesso às diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e 
uma altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo o transporte dos vários estágios do Atlas-V para o interior do edifício 
e a posterior saída do lançador para a plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram utilizados 200 camiões de cimento 
(que equivaleram a 1.376 m” de cimento) para a construção das suas fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas paredes. 


Plataforma 
Lançamento 


2012-009 24-Fev-11 551 AV-030 Cabo Canaveral SLC-41 


Lançamento Data Veículo Missão Local Lançamento Carga 


MUOS-1 
(38093 2012-0094) 
USA-235 'AEHF-2” 
(38254 2012-0194) 
USA-236 *NROL-38 Drake” 
(38466 2012-0334) 
RBSP-A 
(38752 2012-0464) 
RBSP-B 
(38753 2012-046B) 
USA-240 X-37B-1 'OTV>3' 
(39025 2012-0714) 
TDRS-11 *“TDRS-K" 
(39070 2013-0044) 
Landsat-8 (LDCE) 
(39084 2013-0084) 
USA-241 'SBIRS-GEO 2” 
(39120 2013-0114) 
USA-242 'Navstar68 GPS-IIF-4” 
(39166 2013-0234) 
MUOS-2 
(39106 2013-0364) 


2012-019 4-Mai-12 531 AV-031 Cabo Canaveral SLC-41 


2012-033 20-Jun-12 401 AV-023 Cabo Canaveral SLC-41 


2012-046 30-Ago-12 401 Cabo Canaveral SLC-41 


2012-071 11-Dez-12 AV-034 Cabo Canaveral SLC-41 
2013-004 31-Jan-13 AV-036 Cabo Canaveral SLC-41 
2013-008 11-Fev-13 AV-035  Vandenberg AFB SLC-3E 
2013-011 19-Mar-13 AV-037 Cabo Canaveral SLC-41 
2013-023 15-Mai-13 AV-039 Cabo Canaveral SLC-41 


2013-036 15-Jul-13 AV-040 Cabo Canaveral SLC-41 
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Estatísticas” 


621º Lançamento de um Atlas desde 1957 

331º Lançamento de um Atlas desde Cabo Canaveral 
210º Missão de um estágio Centaur 

187º Utilização de um Centaur por um foguetão Atlas 
39º Lançamento de um Atlas-V desde 2002 

61º Missão de um Evolved Expendable Launch Vehicle 
33º Lançamento de um Atlas-V desde Cabo Canaveral 
31º Lançamento de um Atlas 5 da United Launch Alliance 
13º Voo da série 400 do Atlas-V 

4º Atlas-V a voar na configuração 401 

5º Atlas-V de 2013 





Lançamento 


A 16 de Janeiro de 2013 a Lockheed Martin anunciava que 
havia finalizado os trabalhos de preparação do segundo 
satélite MUOS, terminando a ronda de testes dos sistemas do 
veículo. O MUOS-2 seria transportado para o Cabo 
Canaveral a 15 de Maio onde seria submetido a uma nova 
série de testes e preparado para o lançamento. A 29 de Maio 
o estágio Atlas era colocado sobre a plataforma móvel de 
lançamento no interior do edificio de integração vertical VIF 
(Vertical Integration Building). Seguiu-se a integração dos 
propulsores laterais de combustível sólido e a 11 de Junho 
procedeu-se à integração do estágio Centaur. 


A 28 de Junho realizava-se o denominado Wet Dress 
Rehearsal (WDR). O WDR consiste numa contagem 
decrescente simulada durante a qual se procede ao 
abastecimento real do foguetão com os propolentes, sendo 
todo este processo realizado no Complexo de Lançamento 
SLC-41. Finalizado o WDR, o conjunto foi transportado de volta para o VIF para se proceder à montagem final do lançador com a 
colocação da carenagem com a sua carga. 





Após ser colocado no interior da carenagem de protecção a 27 de Junho, o conjunto era transportado para o edifício VIF a 3 de 
Julho, sendo colocado sobre o estágio Centaur a 8 de Julho. 





2 Tendo por base dados da Spaceflightnow.com em http:/Awww.spaceflightnow.com/atlas/av040/status.html. 
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O MUOS-2 terá ficado colocado numa órbita com um perigeu a 
3.802,02 km, apogeu a 35.790,80 km e inclinação orbital de 19,1º. 
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A 16 de Julho a United Launch Alliance anunciava que o 
lançamento do satélite MUOS-2 teria lugar às 1248UTC do dia 
19 de Julho na abertura de uma janela de lançamento com 44 
minutos de duração. O foguetão Atlas-V/551 (AV-040) era 
transportado desde o VIF para a a plataforma de lançamento do 
complexo SLC-41 no dia 177 de Julho. 


Após ser colocado na plataforma de lançamento, os 
especialistas procederam à denominada Launch Readiness 
Review (LRR) durante a qual foram analisados todos os 
preparativos para o lançamento bem com o estado do foguetão 
lançador, da sua carga e de todos os sistemas necessários para 
a missão existentes no Cabo Canaveral e na estações que iriam 
seguir e receber os dados telemétricos do Atlas-V. No final 
desta reunião, os gestores da ULA deram luz verde para a 
realização do lançamento. 


A contagem decrescente para o lançamento do MUOS-2 
decorreu sem problemas. No entanto, o lançamento seria 
adiado para as 1300UTC devido à presença de fortes ventos 
em altitude. O lançamento acabaria por ter lugar as 
1300:00,242UTC do dia 19 de Julho, com a ignição do 
primeiro estágio a ter lugar às 1259:53,3UTC. A tabela 
seguinte mostra as diferentes fases do voo até à separação do 
satélite MUOS-2 
Evento Tempo (h:m:s) 
Ignição RD-180 -00:00:02,7 
T=0 (Motor pronto) 00:00:00 
Lançamento (Força / Peso> 1) 00:00:01,1 
Manobra de arfagem 00:00:03,9 
Máxima pressão dinâmica 00:00:44,6 
Separação propulsores 2, 2 00:01:43,3 
Separação propulsores 3, 4, 5 00:01:44,8 
Separação carenagem 00:03:11,5 


Separação reactor de carga 00:03:16,5 
Final queima Atlas (BECO) 00:04:21,0 


Separação Atlas / Centaur 00:04:27,0 

1º queima Centaur (MES1) 00:04:36,9 
Fim 1º queima Centaur (MECO-1) 00:12:23,8 
2º queima Centaur (MES2) 00:20:22,8 
Fim 2º queima Centaur (MECO-2) 00:26:18,5 
3º queima Centaur (MES3) 02:48:54,6 
Fim 3º queima Centaur (MECO-3) 02:49:53,7 
Separação MUOS-2 02:53:32,7 
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Um foguetão, três satélites 


Os rumores sobre o lançamento de três satélites num só 
foguetão por parte da China começaram a surgir em 
Novembro de 2012 quando apareceram as primeiras 
referências a esta missão. Sem haver qualquer referência 
oficial a esta missão (muito menos aos satélites a bordo e ao 
lançador que seria utilizado), os analistas apontarem para a 
possibilidade do lançamento do satélite YG-17 Yaogan 
Weixing-17 juntamente com outros pequenos satélite, ou a 
possibilidade da realização da missão SJ-13 Shigian-13 que 
aparentemente envolve dois satélites Shijian-13A e Shigian- 
13B) juntamente com um terceiro satélite mais pequeno. 


Os rumores sobre a missão foram-se arrastando durante os 
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primeiros meses de 2013 até que a 12 de Julho surgia a notícia de que o navio de rastreio Yuan Wang-5 havia deixado o porto de 
Jakarta, Indonésia, com o objectivo de dar apoio a partir do Oceano Indico a um lançamento por parte da China entre os dias 15 e 20 


de Julho. Este lançamento envolveria o envio de uma carga desconhecida para uma órbita sincronizada com o Sol. 


O foguetão para esta missão chegava ao local de lançamento a 2 de Julho e a 15 de Julho todos os preparativos para o lançamento de 
um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C desde o Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan, haviam sido finalizados. O 
lançamento acabaria por ter lugar às 2337:55,685UTC do dia 19 de Julho com um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C a colocar em 
órbita os satélites CX-3 Chuangxin-3 (Gl =S (61H35), SW-7 Shiyan Weixing-7 (RES (RT-S)) e SI-15 Shijian-15 (SE 
B-hS (GISS)), com a agência Xinhua a referir que os veículos seriam utilizados para a realização de experiências 


cientificas sobre tecnologias de manutenção espacial. 
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Os primeiros satélites Chuangxin (“Inovação”) a serem colocados em órbita eram pequenos micro-satélites experimentais de 
telecomunicações que foram desenhados e construídos pela Academia Chinesa de Ciências. Por seu lado, os satélites Shiyan 
Weixing são usualmente utilizados para testar novas tecnologias, bem como os satélites Shigian (“Prática”) são utilizados para 
demonstração tecnológica. 


O primeiro satélite desta série, o CX-1 Chuangxin-1 (28058 2003-049B) foi colocado em órbita às 0316UTC do dia 21 de Outubro 
de 2003 juntamente com o satélite CBERS-2 'ZY-1B Ziyuan-1B” (28057 2003-0494) a bordo do foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B 
(Y4) lançado a partir do Complexo de Lançamento LC7 do Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. O satélite teve como 
objectivo ser uma plataforma de demonstração tecnológica para a comunicação de dados no campo do tráfego rodoviário e 
transportes, controlo de cheias e secas, estudos hidrológicos, meteorologia, monitorização de fogos florestais, monitorização de 
terramotos e outros serviços. O desenvolvimento do projecto foi dirigido pelo Centro de Engenharia da Xangai para Micro-satélites 
da Academia de Ciências da China. Operando numa órbita a cerca de 800 km de altitude, o satélite recolhia e armazenava pequenas 


mensagens enviadas a partir de estações terrestres e posteriormente enviava essas mensagens para o centro de processamento de 
dados. 


Satélites semelhantes foram lançados a 2 de Novembro de 2008 e 20 de Novembro de 2011. O Chuangxin-1 (2) (33434 2008-056B) 
fo1 lançado às 0015:03,909UTC juntamente com o satélite SW-3 Shiyan Weixing-3 (33433 2008-0564) a bordo do foguetão CZ-2D 
Chang Zheng-2D (Y 12) a partir da Plataforma de Lançamento 603 do Complexo de Lançamento LC43 do Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan. Deste mesmo local foi lançado o Chuangxin-1 (3) (37930 2011-0684) juntamente com o satélite SY-4 Shiyan 
Wexing-4 (37931 2011-068B). O lançamento teve lugar às 0015:04,609UTC. 


Para além da parca designação de “satélite tecnológico”, as autoridades chinesas não referiram qual é a missão do CX-3 Chuangxin- 
3. No entanto, é de admitir que a sua missão seja distinta dos três satélites anteriores com designações semelhantes devido à 
alteração de numeração e a não continuação da sequência anterior. 


O satélite SJ-15 Shiian-15, construído pela Academia de Tecnologia Espacial de Xangai (SAST) irá escrutinar a órbita terrestre por 
detritos orbitais. O satélite finalmente atinge a órbita terrestre após 8 anos de desenvolvimento. O satélite poderá estar capacitado de 
capacidades de detecção orbital semelhantes às que teriam sido testadas nos anos 80 e 90 pelos Estados Unidos. Vários satélites de 
demonstração tecnológica com missões não relacionadas entre s1, foram lançados utilizando a designação Shigian (“Prática”). 


Construído pela DFH Satellites Corp., uma afiliada da Corporação de Tecnologia e Ciência Aeroespacial da China, o satélite SW-7 
Shiyan Weixing-7 transporta um protótipo de um sistema de manipulação remota (braço-robot) que se encontra em desenvolvimento 
e que no futuro derivara num sistema que será utilizado na estação espacial modular chmesa. O satélite irá também testar um sistema 
de compressão de imagens e sua combinação num só sinal para transmissão através de um único meio. 


Operações em órbita 


A análise dos parâmetros orbitais do Shiyan-7 e do Chuangxing-3, leva a crer que ambos os satélites devem estar a executar uma 
missão conjunta com os dois veículos a aproximarem-se e a afastarem-se. Este padrão manteve-se durante vários dias, até que 18 de 
Agosto o satélite Shiyan-7 aproximou-se do satélite SJ-7 Shijian-7 (28737 2005-0244) que foi lançado a 5 de Julho de 2005 pelo 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (Y6) a partir do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. A própria história do satélite SJ-7 
está povoada de alterações orbitais seguidas de longos períodos de decaimento orbital. A sua última manobra foi realizada em 
Janeiro de 2013, tendo vindo a perder altitude desde então. 


As manobras entre os satélites Shiyan-7 e Chuangxin-3 tiveram início a 1 de Agosto quando o satélite Chuangxin-3 se encontrava a 
cerca de 2.000 km «atrás» do satélite Shiyan-7. De notar que o satélite Chuangxin-3 não tem capacidade de manobra e que todas as 
alterações orbitais são realizadas pelo satélite Shiyan-7. Após iniciar as manobras a 1 de Agosto, o satélite Shiyan-7 passava a cerca 
de 3 km de distância do Chuengxin-3 a 6 de Agosto. Porém, a 9 de Agosto o satélite iria realizar uma série de manobras quando se 
encontrava a 970 km atrás do Chuengxing-3. Utilizando duas queimas do seu motor, o satélite iria baixar para uma órbita com uma 
altitude média de 650 km, encontrando-se 20 km abaixo do Chuangxin-3. Uma outra manobra iria diminuir a velocidade relativa 
entre os dois satélites, com o Shiyan-7 a elevar a sua órbita ligeiramente. Por volta das 1815UTC, os dois satélites estavam a voar 
em formação com o satélite Shiyan-7 a perseguir o Chuangxin-3 a uma distância inferior a 10 km. Os dois satélites teriam a maior 
aproximação a 10 de Agosto com o Shiyan-7 a passar a menos de 2 km de distância do satélite Chuangxin-3. 


Após esta aproximação, os dois satélites iriam afastar-se um do outro nas respectivas órbitas, mas a 16 de Agosto o Shiyan-7 
executava uma nova manobra reduzindo a sua altitude em 150 km atingindo uma órbita circular de 500 km de altitude. Nesta altura, 
esperava-se que fosse executada uma nova aproximação entre os dois satélites com o Shiyan-7 a viajar em frente do Chuangxin-3. 
Porém, a 18 de Agosto o Shiyan-7 executa uma fantástica aproximação surpresa ao satélite Shijian-7, chegando a estar a poucas 
centenas de metros um do outro quando ambos os satélites se encontravam numa órbita comum perigeu a 565 km de altitude e 
apogeu a 610 km de altitude. A distância entre os dois satélites seria aumentada para 4 km no dia 19 de Agosto, continuando a 
afastar-se nos dias seguintes. 


Os verdadeiros objectivos destas manobras não serão certamente conhecidos num futuro próximo, mas estes desenvolvimentos só 
vêm mais uma vez provar que a China encontra-se de vento em popa no desenvolvimento das tecnologias espaciais e que no futuro 
será de esperar um considerável aumento da actividade espacial chmesa. 
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O foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C 


O desenvolvimento do foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C de três estágios tem como base o foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B e 
surge pela necessidade de se desenvolver um lançador cujo estágio superior tivesse a capacidade de múltiplas ignições em órbita 
com o motor YF-404A. Para além desta capacidade, o CZ-4C possui anéis estruturais na base do primeiro e do segundo estágio, uma 
cobertura climatérica na secção inter-estágio (que é ejectada no lançamento) e uma carenagem de maiores dimensões (que foi pela 
primeira vez introduzida com o CZ-4B). Assim, todas estas características permitem que o CZ-4C Chang Zheng-4C seja capaz de 
colocar em órbita cargas de maiores dimensões e com uma maior precisão em relação ao CZ-4B Chang Zheng-4B. 
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| — Carenagem de protecção de 
carga; 2 — Satélite; 3 — 
Adaptador de carga; 4 — Secção 
de equipamento; 5 — Motor do 
terceiro estágio; 6 — Secção 
interestágio; 7 — Tanque de 
oxidante do segundo estágio; 8 — 
Secção intertanque; 9 — Tanque 
de combustível do segundo 
estágio; 10 — Motores vernier do 
segundo estágio; 11 — Motor do 
segundo estágio; 12 — Anéis 
estruturais; 13  — Secção 
interestágio; 14 — Tanque de 
oxidante do primeiro estágio; 15 
— Secção intertanque; 16 — 
Tanque de combustível do 
primeiro estágio; 17 — Anéis 
estruturais; 18 — Estabilizadores 
aerodinâmicos; 19 — Motores do 
primeiro estágio. 


O CZ-4C é capaz de colocar uma carga de 4.200 
kg numa órbita terrestre baixa, 2.800 kg numa 
órbita sincronizada com o Sol a 900 km de altitude 
ou 1.900 kg numa órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona. 


No lançamento desenvolve uma força de 
2.960.000 kN e a sua massa total é de cerca de 
250.000 kg. Tem um comprimento total de 48,50 
metros e um diâmetro de 3,35 metros. 
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Veículo Data de Local de 


Lançamento lançador Lançamento Lançamento 


Hora (UTC) Satélites 


ea] 


Chinanews.com 
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Arianespace lança dois satélites 


A Arianespace já nos habituou a uma cadência sucessiva de lançamentos bem sucedidos, operando três tios distintos de lançadores 
na sua frota comercial. A missão VA214 para colocar em órbita dois satélites não foi excepção e a cada missão a empresa europeia 
vai afirmando e cimentando a sua posição de liderança no mercado mundial do lançamento de satélites. 


A carga da missão VAZI4 


O foguetão Ariane-SECA (L569) que foi utilizado na missão VA2Z14 transportou o satélite Alphasat, pertencente à Inmarsat, e o 
Insat-3D, pertencente agência espacial indiana ISRO. 


A Inmarsat (INternational MARitime SATellite organization) é uma companhia britânica de telecomunicações. A Inmarsat surgiu 
originalmente como uma organização internacional fundada em 1979 com o objectivo de estabelecer comunicações por satélite para 
toda a comunidade maritima internacional. A organização foi privatizada em Abril de 1999 e actualmente opera 37 estações no solo 
e uma frota de 11 satélites de três gerações, fornecendo serviços de telefonia, dados, fax e telex. A última geração, composta por três 
satélites Inmarsat-IV fo1 lançada entre 2005 e 2008, devendo estar operacional até 2023. 


Na sua BGAN (Broadband Global Área Network), a Inmarsat está presentemente a desenvolver um variado leque de aplicações de 
banda larga para os terminais móveis de utilizadores terrestres, aéreos e marítimos. A geração de satélites Inmarsat-V deverá ser 
inaugurada em 2014. 





Representação do satélite Alphasat em órbita. Imagem: ESA. 


O satélite Alphasat é o primeiro satélite a utilizar a nova plataforma Alphabus. Esta é a mais avançada plataforma de satélite 
disponível no mercado e é a resposta europeia ao aumento da demanda por maiores cargas de comunicações, capaz de fornecer 
melhores e mais rápidos serviços para a transmissão directa de televisão, rádio digital, acesso a banda larga e serviços móveis. O 
programa Alphasat é totalmente europeu e é um marco em termos de cooperação: o satélite foi projectado e construído ao abrigo de 
uma parceria publico-privada entre a Inmarsat e a ESA, através de um contrato industrial entre a Inmarsat e a Astrium. Muitos 
parceiros em toda a Europa contribuiram para o programa, suportado pela ESA e as agências espaciais nacionais. 


O Alphabus foi co-desenvolvido pelo parceiro principal, Astrium e a Thales Alenia Space, com uma vasta equipa de colaboradores 
industriais presentes em toda a Europa. 
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Desenhado e construído pela 
Astrium, O Alphasat 
incorpora três feitos notáveis 
num único programa. Não só 
possuí mais de 200 simais de 
transmissão, com a 
capacidade de formação de 
sinais digitais, mas assinala o 
primeiro voo da nova 
plataforma Alphabus, 
estando também equipada 
com quatro cargas de 
demonstração ' tecnológica 
para a agência espacial 
europeia. 


De facto, é o número de 
sinais e a capacidade de 
formação de sinais digitais 
que denotam a alta 
capacidade tecnológica do 
veículo. A carga faz a melhor RD 
utilização do limitado 
espectro disponível na banda 
L para gerr de forma 
eficiente numerosas 
comunicações com o máximo 
de flexibilidade tanto a nível 
de frequência como na 
alocação de potência de 
transmissão de acordo com 
os requisitos do utilizador. 
Os olto processadores 
integrados IP (Integrated 
Processor), desenvolvidos 
pela  Astrum, são os 
elementos chave desta carga. 


O IP desenvolvido para a 
missão móvel do Alphasat é 
a mais recente evolução da 
linha de produtos Digital 
Signal Processors da 
Astrium. E baseado na 
tecnologia modular do Next 
Generation Processor da 277 qi 
Astrium, que pode ser 
utilizada noutras aplicações 
tais como missões de banda e ? 
larga e missões militares. A função primária do IP do Alphasat é a Ro e on de canais para o sinal desejado. Eles 
são os elementos chave para a geração de sinais localizados e o associado ganho de canal. Isto proporciona ao Alphasat a máxima 
flexibilidade tanto em frequência como em alocação de energia para sinais com uma maior demanda de tráfego. Os oito grandes 
processadores pesam cerca de 250 kg e utilizam as mais recentes tecnologias de electrónica para trabalharem em paralelo a bordo do 
Alphasat, fornecendo ao satélite uma capacidade de processamento sem precedentes a bordo de um satélite comercial: pode executar 
mais de 10 triliões de cálculos por segundo. 


Estas novas tecnologias irão permitir ao Alphasat gerir as comunicações em toda a Europa, África e Médio Oriente com facilidade e 
proporcionar uma capacidade extra — o Alphasat é capaz de tratar mais de 750 canais de banda L com uma qualidade melhorada, que 
é essencial para os utilizadores de telefone por satélite. Como resultado de uma utilização mais eficiente do espectro, o satélite 
garante comunicações em áreas sem infra-estrutura terrestre, em particular em emergências humanitárias. Isto vai permitir às 
autoridades governamentais manter o contacto com populações dispersas e manter transmissões de dados e voz de forma segura para 
sectores tais como a imprensa, transportes marítimos, indústria do petróleo e gás, etc. 
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Imetallstian des THp's À agência espacial europeia decidiu escolher quatro cargas de demonstração TDP 
(Technological Demonstration Payloads) para serem transportadas no Alphasat, após 


um número de testes e uma série de actividades de instalação preliminares: 
TDP 5 antenne des 
charges utiles e Um terminal de comunicações laser sofisticado para demonstrar as ligações 


= de telecomunicações GEO/LEO em 1064 nm (TDP 1). 


e Uma experiência de telecomunicações de banda Q/V para determinar a 


TOP 5 axnériment compatibilidade desta banda de frequência com futuras aplicações 
comerciais (TDP 5). 


TORI e Um seguidor estelar avançado equipado com sensores de pixéis activos (TDP 
6). 
TOP & 
e Um sensor ambiental para monitorização do ambiente de radiação na órbita 
geossincrona e seus efeitos nos componentes electrónicos e sensores (TDP 


8). 





Dimensões (m) 7,15 x 4,30 x 3,10, envergadura em órbita: 40 metros 
Massa (kg) 6.648,7 (lançamento) 


Carga > 12 kW 
Energia 
1 bateria de 16es de lítio 
Biliquida (MMH & NTO) 
Propulsão 
Motor de apogeu 455 N e motores 10 N para controlo orbital 
Estabilização Rotação transversal na separação; estabilização nos três eixos 
espaciais em órbita operacional 


Comunicações móveis em banda L e € 
Capacidade de Transmissão 750 canais de banda L 


400 canais localizados 


Europa, África e Médio Oriente 





É gde , 
| E á | Ç -3 Em Orbita 
E 


== + | O programa espacial da Índia foi iniciado com o objectivo de 

ITA IN DI fo) dh Eid INSAT-3D desenvolver uma tecbologia espacial independente bem como 

aplicações espaciais para várias tarefas de interesse nacional. 

Constituindo a ISRO (Indian Space Research Organization), a Índia 

desenvolveu duas grandes famílias de satélites: INSAT (Indian National SATellite), destinados a serviços de comunicações, e os 

satélites IRS (Indian Remote Sensing), para gestão dos recursos naturais. Para além dos satélites, a Índia também desenvolveu duas 

famílias de foguetões lançadores: PSLV (Polar satellite Launch Vehicle) e GSLV (Geostationary Satellite Launch Vehicle), tendo 
inicialmente desenvolvido outros lançadores entretanto substituídos. 





Presentemente a ISRO possui uma 
constelação de 11 satélites de 
observação da Terra, 9 satélites de 
comunicações, 1 satélite de navegação, 
Il satélite meteorologico e 1 satélite 
científico, tendo finalizado vários 
projectos, entre os quais 66 satélites e 
38 lançamentos transportando 35 
satélites estrangeiros. 


O satélite Insat-3D é um satélite 
meteorológico de tecnologia avançada 
projectado, construído e integrado pela 
ISRO, que eventualmente irá substituir 
os satélites Kalpana e Insat-34A. 


Equipado com seis canais de 
observação e I9 canais de 
sensoreamento, irá fornecer dados sobre 
o solo, mar, nuvens, ventos e sobre a 
atmosfera, além de dados sobre as 
trocas de energia entre estes vários 
elementos. O satélite está também 
equipado com  repetidores para 
transmissão de dados e uma carga 
destinada a serviços de socorro em 
desastres naturais. O satélite é baseado na plataforma I-2K. 


Massa (kg) 2.061 (lançamento) 


Carga > 1.200 W 
Energia | 
2 baterias de níquel e cádmio 


SRU Rotação longitudinal na separação; estabilização nos três eixos 
Estabilização is Aa 
espaciais em órbita operacional 


6 sensores de observação 





Capacidade de Transmissão 19 canais de sensoreamento 


Data Relay Transponder & Satelhte-Aided Search and Rescue 
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O Ariane-SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um lançador a dois 
estágios, auxiliados por dois propulsores laterais a combustível 
sólido. O Ariane-SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, podendo 
colocar 16.000 kg numa órbita a 405 km de altitude com uma 
inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre ou então 10.500 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. No 


| lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um comprimento total 
DS. de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 

y Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem mais de 

É Adspirdor superior 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 (Ariane-5 

EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem um peso 

bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 

A dgptsdor inferior desenvolvendo 660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Ies-nm de 

250 s) e o Tq é de 130s. Os propulsores laterais têm um 


comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão 
Secção de equipamento equipados com um motor P241 que consome combustível sólido 














Lone JA . 


FEB! constituído por uma mistura de 68% de perclorato de amónia 
(oxidante), 18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
COM POSGRO Esto ementênico (substância aglutinante). 
SEEN OF SEDE [ESTA 


Cada propulsor é composto por três segmentos. O segmento 
inderespógio Inferior tem um comprimento de 11,1 metros e está abastecido com 
fpsrde do ESOM) 106,7 t de propolente; o segmento central tem um comprimento de 
10,17 metros e está abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o 
segmento superior (ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros 
e está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento 


/ ne go Ran Eis fréer ' superior está localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O 
| = Dl ir RPI processo de ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o 


motor criogéênico Vulcam do primeiro estágio estabiliza a sua 
ignição) e o propolente sólido queima a uma velocidade radial na 
Estégio enogênico ordem dos 7,4 mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O 
ERmelpal (ERC controlo de voo é feito através da tubeira móvel do propulsor que é 


. ma. |» conduzida actuadores controlados hidraulicamente 
| ni. q E 


O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, denominado H1773 (EPC 
“Etage Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 30,5 
metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 
kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No lançamento 
desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes de 434 s (Ies-nm de 335 
s) e um Tq de 650 s. O seu motor criogénico Vulcain-2 (com um peso 
de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é 
capaz de desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um Tes 440 s e um Tg 
de 605 s. Tal como o Vulcan, utilizado no primeiro estágio do Ariane- 
5G, o Vulcain-? consome LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido 
pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a 
modificações feitas no tanque de oxigénio líquido. Na parte superior do 
H173 encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment 
Bay) do Ariane-SECA onde são transportados os sistemas eléctricos 
básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de 
atitude. A secção de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e 
tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 
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Lançamento 


2011-041 


2011-049 


2012-023 


2012-035 


2012-043 


2012-051 


2012-062 


2012-075 


2013-006 


2013-038 


Missão 


VA203 


VA204 


VA206 


VA207 


VA208 


VA209 


VA210 


VA211 


VA212 


VA213 


Veiculo lançador 


L560 


L561 


L562 


L563 


L564 


L565 


L566 


L567 


L568 


L569 
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Data de 
Lançamento 


6-Ago-11 


Satélites 


Astra-1N (37775 2011-0414) 
BSAT-3c/JCSAT-110R (37776 2011-041B) 
Arabsat-5C (37809 2011-0494) 
SES-2/CHIRP (37810 2011-049B) 
JCSAT-13 (38331 2012-0234) 
Vinasat-2 (38332 2012-023B) 
Jupiter-1/EchoStar-17 (38551 2012-0354) 
MSG-3 (38552 2012-035B) 
Intelsat-20 (38740 2012-0434) 
Hylas-2 (38741 2012-043B) 
Astra-2F (38778 2012-0514) 
GSAT-10 (38779 2012-051B) 
Eutelsat-21B/W6A (38991 2012-0624) 
Star One C-3 (38992 2012-062B) 
Skynet-5D (39034 2012-0754) 
Mexsat-3 *Bicentenario” (39035 2012-075B) 
Amazonas-3 (39078 2013-0064) 
Azerspace-1/Africasat-1A (39079 2013-006B) 
Alphasat (39215 2013-0384) 
Insat-3D (39216 2013-038B 


Hora 
22:53:30 
21-Set-11 21:23:00 
15-Mai-12 21:33:00 
5-Jul-12 21:36:00 


21:50:00 


2-Ago-12 


28-Set-12 21:18:00 


10-Nov-12 21:05:00 


19-Dez-12 21:49:00 


07-Fev-13 21:36:00 


25-Jul-13 19:54:00 


Características do veículo L569 


A missão VA214 foi o 70º lançamento do foguetão Ariane-5 e o 3º em 2013, seguindo uma 
série de 55 voos bem sucedidos consecutivos. Este for o 13º Ariane-SECA da fase de 
produção PB que foi assinado em Março de 2009 para garantir a continuidade dos serviços 
de lançamento após a finalização da fase de produção PA que foi constituída por 30 
veículos. A fase de produção PB será composta por 35 Ariane-5SECA e cobre o período de 
2010 a 2016. Consequentemente, o lançador L569 é o 44º lançador a ser entregue à 
Arianespace, integrado e verificado sob a responsabilidade da Astrium. 


Na sua configuração de carga dupla e utilizando o sistema Sylda-5 “D” (Sylda-5 n.º 56-D, 
desenvolvido pela Astrium ST)) e uma carenagem longa (construída pela RUAG Aerospace 
AB) com uma altura total de 17 metros e um diâmetro de 5,4 metros, o satélite Alphasat 
ocupou a posição superior colocado sobre um adaptador PAS 1666S (desenvolvido pela 
RUAG Aerospace AB) e o satélite Insat-3D ocupou a posição inferior colocado sobre um 
adaptador PAS 937S (desenvolvido pela RUAG Aerospace AB) posicionado sobre um 
sistema de absorção de choques MFD-D (desenvolvido pela EADS-CASA) no interior do 
adaptador Sylda-5SA. A carenagem estava protegida pelo produto FAP (Fairing Acoustic 
Protection), que é utilizado desde a missão V175 (veículo L534). 


O lançador pode ser dividido em duas partes: o Sistema Composto Superior (SCS) e o 
Sistema Composto Inferior (SCN. O SCS é composto pela carenagem, pela estrutura de 
transporte de carga Sylda-5 e pelo conjunto formado pelo estágio superior criogênico ESC- 
A, pela secção de equipamento (VEB — Vehicle Equipment Bay) e por um Cone 3936. Por 
sua parte, o SCI incorpora o estágio criogênico principal EPC (H175) com o motor Vulcain- 
2 e dois propulsores laterais de combustível sólido EAP (P240). 
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A missão VAZI4 


O principal objectivo da missão VA2Z14 era o de colocar os satélites Alphasat e Insat-3D numa órbita de transferência para a órbita 
geossincrona com um apogeu a 35.786 km de altitude, perigeu a 248,1 km de altitude, inclinação orbital de 3,5º, argumento do 
perigeu de 178º e longitude do nodo ascendente de -122,975º?. 


Tendo em conta os adaptadores de carga e a estrutura Sylda-5, a performance total requerida do lançador para a órbita descrita era de 
9.674,1 kg. Parte da margem de performance é utilizada para reduzir a inclinação da órbita alvo. 


DIRECTION OF 
SATELLITE MOTION 


cm 







APOGEE 









PLANE OF EARTH'S 


Pá EQUATOR 


ta 






* NORTH 


PERIGEE 


Fases de voo 


Tomando Hç, como a referência 
temporal básica (ls antes da 
abertura da válvula de hidrogénio 
na câmara de combustão do 
motor Vulcan do primeiro estágio 
EPC), a ignição do Vulcam 
ocorre a Hot2,7s. A confirmação 
da operação normal do Vulcam 
autoriza a ignição dos dois 





1 - Ignição EAP propulsores laterais de 
2 - Separação EAP combustível sólido (EAP) a 
3 - Separação da Carenagem Ho+7,05s, levando ao 
4 - Separação EPL lançamento. 


5 - Queda EPL 
6 - Injecção orbital pelo ESC-A 
7 - Fases SCAR 





A massa no lançamento é de 
cerca de 775.000 kg e a força 
inicial é de 13.000 kN (dos quais 
90% é originada pelos EAP). 
Após uma ascensão vertical de 5s 
para permitir que o lançador 
deixe o complexo ELAS, 
incluindo, em particular, os pilões eléctricos, o foguetão executa uma operação de inclinação no plano da trajectória, seguindo-se 
uma operação de rotação cinco segundos mais tarde para posicionar o plano dos EAP perpendicularmente ao plano da trajectória. O 
ângulo de azimute de lançamento foi de 93º em relação a Norte. 





D 


2 Este valor é em relação a um eixo fixo (H, — 3s) e passando pelo complexo de lançamento ELA3. O H, é a referência temporal 
básica (1 s antes da válvula de hidrogénio da câmara de combustão do motor Vulcam ser aberta). A ignição do Vulcam ocorre a Ho + 
Ze 
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A fase de voo dos EAP continua a um ângulo de incidência nulo ao longo do voo atmosférico e até à separação dos propulsores 
laterais. O propósito destas operações é o de optimizar a trajectória e assim maximizar a performance, obter uma ligação rádio 
satisfatória com as estações no solo, e cumprir as cargas estruturais e limites de controlo de atitude. A sequência de separação dos 
EAP é iniciada quando um limite de aceleração é detectado, quando o nível de força do propolente sólido baixa. A separação ocorre 
no segundo imediato. Este é o tempo de referência H,, e ocorre a cerca de Hç+142s a uma altitude de 66,7 km e a uma velocidade 


relativa de 2,013 km/s. 


No resto do voo na fase EPC, o veículo segue uma regra de altitude controlada em tempo real pelo computador de bordo tendo por 
base informações recebidas pela unidade de navegação. Esta regra optimiza a trajectória ao minimizar o tempo de queima e 


consequentemente o consumo de propolente. 


A carenagem de protecção é separada durante a fase de voo EPC logo que os níveis de fluxo aerodinâmico são suficientemente 
baixos para não terem impacto na carga. Para a missão VA214, a separação da carenagem ocorreu a uma altitude de 107,2 km, 198 
segundos após o lançamento. A fase de propulsão EPC tem como objectivo uma órbita predeterminada estabelecida em relação a 
requisitos de segurança e á necessidade de controlar a operação quando o EPC cai de volta para a Terra no Oceano Atlântico. 


O final da queima do motor Vulcan ocorre quando são atingidas as seguintes características orbitais: apogeu a 168,9 km de altitude, 
perigeu a -1.051,1 km de altitude, inclinação orbital de 6,038º, argumento do perigeu de -42,53º e longitude do nodo ascendente de - 


121,53º. Este é o tempo de referência H; e ocorre a Hç+533,7s. 


O estágio criogênico principal cai então para o Atlântico após a separação, destruindo-se numa reentrada atmosférica a uma altitude 
entre os 80 km e os 60 km devido às cargas geradas pelo atrito. O estágio deve ser despressurizado para evitar o risco de explosão 
devido ao sobreaquecimento do hidrogénio residual. Uma válvula lateral do tanque de hidrogénio, actuada por um temporizador que 
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é activado pela separação do EPC, é 
utilizada para este propósito. Esta força 
lateral é também utilizada para fazer com 
que o EPC entre numa rotação, reduzindo 
assim a dispersão dos detritos originados na 
reentrada. O ângulo de reentrada do estágio 
criogénico é de -2,50º e a longitude do 
ponto de impacto é registada a 5,74º O. 


O voo do ESC-A tem uma duração de cerca 
de 16 minutos. Esta fase de voo é finalizada 
por um comendo enviado pelo OBC, 
quando o computador estima, a partir de 
dados calculados pela unidade de 
orientação imercial, que a órbita alvo foi 
atingida. Esta é a referência temporal H; e 
ocorre a Ho+1.501,3s. 


O propósito da fase balística seguinte é o 
de: a) orientar o conjunto na direcção 
requerida para a separação dos dois 
satélites e na direcção necessária para a 
separação do adaptador Sylda-5; b) 
estabilização transversal antes da separação 
do satélite Alphasat; c) estabilização nos 
três eixos espaciais antes da separação do 
adaptador Sylda-5 e do satélite Insat-3D; d) 
separação dos satélites Alphasat e Insat-3D, 
além do adaptador Sylda-5; e) rotação final 
do conjunto a 45º/s; e f) despressurização 
do estágio ESC-A (tanques de oxigénio 
líquido e hidrogénio líquido), precedida de 
uma fase de despressurização que envolve 
a abertura simultânea de oito escapes 
SCAR. Estas operações contribuam para a 
gestão a curto e médio prazo da distância 
mútua dos objectos em órbita. A fase 
balística da missão é composta por 21 fases 
elementares que incluem a separação dos 
dois satélites e do adaptador Sylda-5. 


91 


Em Órbita 


Lançamento da missão VAZIA 


Integração 


A campanha para o lançamento 
da missão VA214 teve Início a 
24 e 25 de Abril de 2013 tendo 
sido também iniciado o 
processo de integração do 
foguetão Ariane-SECA com a 
colocação do estágio EPC na 
plataforma móvel de 
lançamento no anterior do 
edifício BIL (Basic Integration 
Building), após a sua 
preparação. A 25 e 26 de Abril 
procedeu-se à transferência dos 
dois propulsores laterais de 
combustível sólido EAP, sendo 
integrados no EPC a 26 de 
Abril. O sistema compósito 
superior foi preparado e 
colocado em posição a 13 de 
Maio. A 28 de Maio tinha lugar 
o controlo de síntese do 
lançador no qual se faz um 
controlo de qualidade do 
lançador que seria aceite pela 
Arianespace a 3 de Junho, 
sendo transferido do BIL para o 
FAB (Final Assembly Building) 
no dia 26 de Junho. O satélite 
Insat-3B chegava a Kourou no 
dia 11 de Junho e no dia 18 de 
Junho chegava o satélite 
Alphasat. 











As respectivas campanhas de 
preparação para o lançamento 
dos dois satélites no interior do 
edifício S5C teriam início a 5 de 
Julho. Entre o dia 5 e 8 de 
Julhoo ocorria o processo de 
abastecimento do satélite 
Alphasat, seguindo-se a sua 
montagem no adaptador e 
transferência para o BAF no dia 
l1 de Julho, com a sua 
integração no adaptador Sylda a 
ter lugar a 12 de Julho. Por seu 
lado, as operações de 
abastecimento do satélite Insat- 
E- | qm S 3D decorreram entre 5 e 9 de 
o + | | — Julho. No dia 12 o satélite é 
Ê | | = colocado no seu adaptador com 
o conjunto a ser transferido para o BAF no dia 15 de Julho, sendo integrado no lançador no dia 16 de Julho. A integração da 
carenagem com o adaptador Sylda ocorria a 15 de Julho e a 17 e 18 de Julho ocorre a integração do sistema compósito (Alphasat + 
PAS 16668 + Sylda + carenagem) no lançador. O ensaio geral do lançamento ocorreu a 19 de Julho, com o lançador a ser armado 
nos dias 22 e 23 de Julho. O Flight Readiness Review, no qual se revê todos os procedimentos e preparativos para o lançamento teve 
lugar no dia 23. No final do Flight Readiness Review é dada a luz verde para o transporte do lançador para o Complexo de 
Lançamento ELA3 (ZL3) que ocorre a 24 de Julho. O abastecimento da esfera de hélio do estágio EPC teve lugar nesse mesmo dia e 
a contagem decrescente final iniciava-se a 25 de Julho. 
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Lançamento 


A contagem decrescente final inicia-se a Ho-7h 30m e inclui todas as operações de preparação do lançador, satélites e base de 
lançamento. A execução correcta de todas as operações leva à autorização da ignição do motor Vulcam seguindo-se a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido na hora de lançamento seleccionada, o mais cedo possível dentro da janela de lançamento 
para os satélites. A contagem decrescente termina com uma sequência sincronizada gerida pelos computadores do Ariane-SECA e 
que se inicia a Ho-7 m. Em alguns casos, uma sequência pré-sincronizada pode ser necessária para optimizar o abastecimento do 
estágio criogénico principal. Se uma paragem na contagem decrescente coloca o tempo H$ç fora da janela de lançamento, o 
lançamento é adiado para D+] ou D+2, isto é um ou dois dias depois da data inicial de lançamento, dependendo do problema e da 
solução adoptada. A janela de lançamento para a missão VA214 decorria entre as 1953UTC e as 211 ]IUTC do dia 25 de Julho, com 
uma duração de 1 hora e 18 minutos. 


A Ho-7h 30m, no início da contagem decrescente final, procede-se á verificação dos sistemas eléctricos e aos procedimentos de 
preparação e configuração do EPC e do motor Vulcan para o condicionamento térmico e posterior abastecimento. Os preparativos 
finais da plataforma de lançamento decorrem a Hç-6h com o encerramento de portas, remoção das barreiras de segurança e 
configuração dos circuitos de fluidos em preparação do abastecimento do lançador. Nesta fase, o programa de voo é inserido nos 
computadores do Ariane-SECA e procede-se ao teste das ligações de rádio entre o lançador e o centro de controlo. O alinhamento 
das unidades de orientação imercial decorre nesta fase dos preparativos para o lançamento. A evacuação do pessoal técnico da 
plataforma de lançamento ocorre a Ho-5h e inicia-se o abastecimento do EPC em quatro fases: primeiro, dá-se a pressurização dos 
tanques de abastecimento (este procedimento tem uma duração de 30 minutos); segundo, procede-se ao condicionamento térmico 
das condutas de abastecimento para assim poderem lidar com as baixas temperaturas dos propolentes criogénicos (este procedimento 
tem uma duração de 30 minutos); terceiro, dá-se o abastecimento dos tanques de propolente com hidrogénio líquido e com oxigênio 
líquido (o abastecimento tem uma duração de 2h); e 
finalmente quarto, mantém-se o abastecimento até 
ao Início da sequência sincronizada. 


“ 


A pressurização dos sistemas de controlo de atitude 
e de comando ocorre a Hç-5h. A Ho-4h inicia-se o 
abastecimento do estágio superior criogénico ESC- 
A, sendo também feito em quatro fases: 
pressurização dos tanques de abastecimento (este 
procedimento tem uma duração de 30 minutos); 
condicionamento térmico durante 30 mimutos das 
condutas de abastecimento para asssm poderem 
lidar com as baixas temperaturas dos propolentes 
criogéênicos; abastecimento dos tanques de 
propolente com hidrogénio líquido e com oxigénio 
líquido (o abastecimento tem uma duração de 1h); e 
finalmente mantém-se o abastecimento até ao Início 


da sequência sincronizada. 


O condicionamento térmico do motor Vulcam 
ocorre a Hoç-3h. Os preparativos para o início da 
sequência sincronizada têm lugar a Ho-30m e a 
sequência sincronizada iniciou-se às 1947UTC (Ho- 
Im). As operações da sequência sincronizada são 
controladas de forma automática e exclusivamente 
pelo computador operacional de verificação e 
comando CCO (Operational Checkout-Computer) 
localizado no Complexo de Lançamento ELAS. 
Durante esta sequência, todos os elementos que 
estão envolvidos no lançamento são sincronizados 
pelo tempo de contagem decrescente distribuídos 
por todo o centro espacial. Durante a fase inicial, e 
até Ho — 6s, o lançador é gradualmente transferido 
| para a sua configuração de voo pelo computador 
CCO. Se : a sequência sincronizada é suspensa, O caio é transferido de forma automática para a sua configuração a Ho-7m. Na 
segunda fase da sequência (uma fase irreversível) que decorre entre Hç-6s até Hç-3,2s, a sequência sincronizada já não é dependente 
da contagem decrescente do centro espacial, operando de acordo com um relógio interno. A fase final é a ignição do lançador. A 
sequência de ignição é controlada exclusivamente pelo computador de bordo OBC (On-Board Computer). Os sistemas no solo 
executam um número de acções em paralelo com a sequência de ignição de bordo. 
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A Ho-6m 30s finaliza o abastecimento de hidrogénio líquido e de oxigénio líquido com os volumes de propolente ao nível necessário 
para a missão. Nesta altura são abertas as válvulas de imundação de segurança da plataforma de lançamento e são armadas as 
barreiras das condutas de segurança pirotécnicas. A esfera de hélio do estágio ESC-A é isolada a Hç-6m. A Ho-4m dá-se a 
pressurização dos tanques do estágio EPC, o isolamento dos tanques e início da purga da interface umbilical entre os sistemas do 
solo e o estágio EPC. Nesta altura é finalizado o abastecimento de oxigénio líquido ao estágio superior, fazendo-se a transição do 
oxigénio líquido para a pressão de voo. O final do abastecimento de hidrogénio líquido ao estágio superior dá-se a Ho-3m 40s e 
procede-se ao cálculo do tempo Ho, verificando-se que o segundo computador de bordo foi alterado para “modo de observação”. A 
Ho-3m 10s o hidrogénio líquido do estágio superior criogéênico encontra-se na pressão de voo. O valor do Hy é inserido nos dois 
computadores de bordo a Ho-3m e é comparado com o valor a H, no solo. 


O aquecimento eléctrico das baterias do EPC e da secção de equipamento do lançador dá-se a H,-2m 30s ao mesmo tempo que se 
procede à desactivação do sistema de aquecimento eléctrico do sistema de ignição do motor Vulcain-2. A Ho-2m dá-se a abertura das 
membranas das válvulas do Vulcaim-2 e a válvula do condicionamento térmico do motor é encerrada. A pré-deflexão do da tubeira 
HMY7B ocorre a Ho-Im 50s e o fornecimento de energia eléctrica ao lançador é transferido para a fonte a bordo do lançador a Ho-Im 
5s. Nesta fase termina a pressurização dos tanques do estágio ESC-A a partir do solo e inicia-se a verificação da selagem das 
válvulas do estágio. O início do sistema de controlo automático da sequência de ignição tem lugar a Hç-37s, ao mesmo tempo que 
são activados os gravadores de bordo e são armadas as linhas de segurança pirotécnicas. Segue-se a Ho-30s a verificação da purga do 
circuito umbilical entre o solo e o lançador e são abertas as válvulas do estágio EPC. Os sistemas de controlo de atitude do estágio 
EPC são activados a Hç-22s, dando-se nesta altura a autorização para a transferência para o controlo de bordo. O sistema de 
correcção do efeito POGO é activado a Hç-16,5s e procede-se à ventilação da carenagem e da secção de equipamento do lançador. 
As válvulas do sistema de supressão de ondas de choque são abertas a Ho-12s. 


A sequência irreversível inicia-se a H9-6s com a activação e ignição do sistema AMEF para queimar o hidrogénio residual que se 
possa ter acumulado na plataforma de lançamento. São enviados os comandos para a retracção dos braços de abastecimento 
criogênico. O fusível de controlo de comunicação de informação é transferido para o lançador. 


A sequência de ignição Inicia-se a Ho-3s com a verificação do estado do computador, transferência dos sistema de orientação inercial 
para o modo de voo, monitorização das pressões do oxigénio e do hidrogénio líquido, e activação das funções de controlo de 
navegação, orientação e atitude. A deflexão da tubeira HM7B é verificada a H,-2,5s e a Ho-1,4 é encerrada a válvula de purga do 
motor. A Hç-0,2s é verificada a recepção do sinal de “retracção dos braços criogéênico” enviado pelo computador de bordo. 


Entre Ho e a Hç+6,65s dá-se a ignição do motor Vulcain-2 e a verificação da sua operação correcta (o tempo a Hç+1s corresponde à 
abertura da válvula da câmara de hidrogénio). O final da verificação da operação motor principal ocorre a Hç+6,9s e a ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido ocorre a Ho+7,05s. 


O lançamento da missão VA214 teve lugar às 1954UTC com o lançador a abandonar a plataforma de lançamento a T+7,30s. A 
T+12,62s iniciava-se a manobra de inclinação (terminando a T+22,6s) e a T+17,05s iniciava-se a manobra de rotação do lançador 
em torno do seu eixo longitudinal. Esta manobra terminava a T+32,05s. O foguetão Ariane-SECA atingia a velocidade do som a 
T+49,0s. A separação dos dois propulsores laterais de combustível sólido dava-se a T+2m 23s (entrando-se na fase propulsionada 
EPC) e a separação das duas metades da carenagem de protecção ocorreu a T+3m 18s. A telemetria do lançador começava a ser 
recebida pela estação de Natal a T+7m 45s e a T+8m 54s terminava a queima do estágio criogénico principal EPC (com a exaustão 
do fornecimento de hidrogénio líquido), com a sua separação a ter lugar a T+9m 00s. Entrando-se na fase de propulsão ESC-A, a 
ignição do estágio criogénico superior ocorria a T+9m 4s e os dados telemétricos do lançador deixavam de ser recebidos pela 
estação de Natal a T+12m 5s, começando a ser recebido pela estação da Ilha de Ascensão a T+13m 35s e pela estação de Libreville a 
T+18m 20s (depois dos dados deixarem de ser recebidos na Ilha de Ascensão a T+1/m 50s). Entretanto, o ponto de altitude mínima 
na trajectória (a 153,5 km) é atingido a T+]4m 20s. A estação de Malindi começava a receber a telemetria do Ariane-SECA a 
T+22m 50s. O final da queima do estágio superior ESC-A ocorria a T+25m Is com o lançador a entrar na fase balística a uma 
altitude de 701,5 km. 


Estando colocando na posição superior, o satélite Alphasat seria o primeiro a separar-se do estágio superior. O procedimento para a 
separação do satélite iniciava-se a T+25m 6s com a orientação do conjunto e posterior estabilização por lenta rotação a T+27m 18s. 
O Alphasat separava-se às 2021:46UTC (T+27m 39s). O conjunto é agora formado pelo estágio ESC-A, pelo adaptador Sylda-5 e 
pelo satélite Insat-3D. Logo após a separação do Alphasat, procedia-se à estabilização do conjunto (T+27m 48s) e iniciava-se o 
procedimento de orientação em preparação da separação do adaptador Sylda-5 (T+27m 53s) que ocorria a T+29m 28s. De seguida 
(T+32m 41s) iniciava-se a manobra de orientação e estabilização para a separação do segundo satélite que ocorria às 2026:48UTC 
(T+32m 41s). Com os dois satélites agora em órbita, era tempo de colocar o estágio ESC-A numa órbita segura e afastada dos 
satélites. O estágio era estabilizado (T+32m 51s) e orientado para a manobra de separação e depois orientado para a manobra de 
estabilização por rotação a T+37m 6s. O ESC-A é então colocado com uma rotação de 45º/s a T+39m 6s. O tanque de oxigénio era 
colocado em modo passivo a T+40m 13s e o início do modo passivo para o ESC-A dava-se a T+44m 48s. 


A separação dos satélites teve lugar numa órbita com um perigeu a 248,1 km (para um perigeu alvo de 248,0 km), apogeu a 35.947 
km de altitude (apogeu alvo de 35.941 km) e inclinação orbital de 3,50º (inclinação orbital alvo de 3,50º). Após a separação ambos 
os satélites utilizariam os seus próprios meios de propulsão para atingir as respectivas órbitas geossincronas. 
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Russia lança Progress M-20M 


O veículo de carga Progress M-20M (IIporpecc M-20M) fo1 lançado no dia 27 de Julho de 2013 pelo foguetão 11A511U Soyuz-U 
(J115000-130) a partir do da Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 (17P32-6) do Cosmódromo de 
Baikonur, Cazaquistão. 


O Progress M-20M utilizou o esquema de aproximação rápida à ISS acoplando com a estão cerca de seis horas após o lançamento. 
Este procedimento de aproximação rápida será no futuro utilizado tanto pelos veículos de carga como pelas missões tripuladas da 
Rússia diminuindo assim o tempo que os cosmonautas passam no interior das cápsulas espaciais. 


Mais uma vez a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde á verdade. 
Sendo esta a missão ISS-52P, a NASA designa este cargueiro como Progress-52, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


Radiadores 


o Tanques de 
Secção pressurizada | : A i combestivel 


dos sistuitias o | Ra dar ie di 
aviindcos | au | | | 


Antenas de 


Tanques de Muídos E ' | ”" = detecção orbitais 


Eseciilia de E 
serviço | | : q 4 o | Matores de nuinobra 


Senseros infnivoernollos 
Antena de TV 


decido de carga Painel solar 


pressurizada 


Sonda alo 
acoplar 
Catar de Ligar 
Eseidlla fo atra RCaM pais 
Amtena de TW 
Escotilha de seriço 





Em Órbita — Vol.13 — N.º 139/ Agosto de 2013 96 


Em Órbita 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F6154A60 (7K-TGM) n.º 420 foi o 142º cargueiro russo a ser lançado. Destes, 43 foram do tipo Progress (incluindo o 
cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do tipo Progress M1 e 20 do tipo Progress M-M. 
Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os 
Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SO1 
também foi utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que servia para adicionar o módulo Pirs. 
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O veículo Progress M-M (11F6154A60 - 110615460) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615AS5S - 
110615455), com um novo computador TsVM-101 no lugar do velho computador Árgon-16 e com um novo sistema compacto 
digital de telemetria MBTTS no lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo 
mais rápido e eficiente, ao mesmo tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do 
novo sistema de controlo, a arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite 
um ajustamento mais fácil a novos sensores. 


Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (I'py30BoÁ otTcex) com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 
metros e um peso de 2.520 kg, está equipado com um sistema de acoplagem e com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (Orcex KomrnoHeHros /Jlo3armpaskH) com um 
comprimento de 2,2 metros, um diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg, sendo destinado ao transporte de 
combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek“ (IlpmudopHo ArperarHbiÁ Orcex) com um comprimento de 2,3 
metros, um diâmetro de 2,1 metros e um peso de 2.950 kg, contém os motores do veículo tanto para propulsão como para 
manobras orbitais. O seu aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM 
(11F732). 


Esta alteração acontece devido ao facto que, tal como aconteceu com os foguetões 8K82K Proton-K, os sistemas de controlo 
analógicos utilizados nos foguetões 11A4511U Soyuz-U e 114511U-FG Soyuz-FG são fabricados na Ucrânia. Como a agência 
espacial russa Roscosmos e o Ministério da Defesa Russo não querem depender de um fabricante estrangeiro, torna-se necessário 
proceder a esta alteração nos lançadores pois os novos sistemas de controlo e telemetria são fabricados na Rússia. A seguinte tabela 
indica os últimos dez veículos de carga colocados em órbita e o plano de lançamentos destes veículos até 2016: 


Designação 


Nº de Série ) 
Internacional 


Progress NORAD Lançamento Acoplagem Separação  Reentrada 


M-11M (43P) 
M-12M (44P) 
M-13M (45P) 
M-14M (46P) 
M-15M (47P) 
M-16M (48P) 
M-17M (49P) 
M-18M (50P) 
M-19M (51P) 
M-20M (52P) 
M-21M (53P) 
M-22M (54P) 
M-23M (55P) 
M-24M (56P) 
M-25M (57P) 
M-26M (58P) 
M-27M (59P) 
MS 
MS-2 
MS-3 


411 
412 
413 
414 
415 
416 
417 
418 
419 
420 
421 
422 
423 
424 
425 
426 


37679 


37857 
38073 
38222 
38738 
38975 
39082 
39148 
39219 


2011-027A 
2011-F03 
2011-062A 
2012-0044 
2012-0154 
2012-0424 
2012-0604 
2013-007A 
2013-017A 
2013-0394 


21-Jun-11 
24-Ago-11 
30-Out-11 
25-Jan-12 
20-Abr-12 
01-Ago-12 
31-Out-12 
11-Fev-13 
22-Abr-13 
27-Jul-13 
20-Nov-13 
05-Fev-14 
28-Abr-14 
24-Jul-14 
22-Out-14 
02-Fev-15 
30-Abr-15 
30-Jul-15 
22-Out-15 
22-Fev-16 


23-Jun-11 
02-Nov-11 
28-Jan-12 
22-Abr-12 
01-Ago-12 
31-Out-12 
11-Fev-13 
22-Abr-13 
28-Jul-13 
23-Nov-13 
05-Fev-14 
28-Abr-14 
24-Jul-14 
22-Out-14 
02-Fev-15 
30-Abr-15 
30-Jul-15 
22-Out-15 
22-Fev-l6 


23-Ago-11 
23-Jan-12 
19-Abr-12 
30-Jul-12 

09-Fev-13 
15-Abr-13 
25-Jul-13 

11-Jun-13 
04-Fev-14 
09-Abr-14 
27-Abr-14 
23-Jul-14 
01-Fev-15 
29-Abr-15 
29-Jul-15 
21-Out-15 
29-Set-15 


1-Set-11 
25-Jan-12 
28-Abr-12 
20-Ago-12 
09-Fev-13 
21-Abr-13 
25-Jul-13 
19-Jun-13 
??-Fev-14 
2?-Abr-14 
2?-Abr-14 
?2?-Jul-14 
??-Fev-14 
2?-Abr-15 
2?-Jul-15 
?2?-Out-15 
?2?-Set-15 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos veículos de carga russos, bem como os seus próximos lançamentos. 
Todos os lançamentos foram levados a cabo desde o Cosmódromo de Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e 
tiveram como destino a estação espacial internacional ISS. Em itálico encontram-se as datas previstas para os 
acontecimentos indicados. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O foguetão 11ASIIU Soyuz-U 
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O foguetão 114511U Soyuz-U (11A511Y Coro3-Y) é a versão do lançador 
114511 Soyuz, mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais 
variados tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também 
tem as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa 
dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). O Soyuz-U é fabricado 
pelo Centro Espacial Estatal Progress de Produção e Pesquisa em Foguetões 
(TsSSKB Progress) em Samara, sobre contrato com a agência espacial russa. 


O foguetão 11A511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um peso de 
313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua 
carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 
metros (sem o módulo orbital). E capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf 
no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento 
atinge os 51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma 
altura entre os 7,3] metros e os 10,14 metros dependendo da carga. O 
diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 
metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um sistema 
de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 10 km em 
respeito a altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que 
diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. E um veículo de três estágios, 
sendo o primeiro estágio constituído por quatro propulsores laterais a 
combustível líquido designados Blok B, V, G e D. Cada propulsor tem um 
peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem combustível. O seu comprimento 
máximo é de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada 
propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca de 
118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgfno vácuo durante 118 s. O seu Tes 
é de 314 s e o Ies-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um 
peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão 
no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99500 
kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 
99.700 kgf no vácuo. Tem um les de 315 s e um Tq de 280s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm 
de 248 s). O Blok A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). O motor RD-118 foi 
desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.632 kgf no vácuo, tendo um les de 315 s e um Ies-nm de 248 s. 
O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo 
um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro 
câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Blok I equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. E capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
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comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 
uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. A tabela seguinte indica os últimos dez 
lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 


Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador Local Lançamento Plat. Lanç. Carga 


Progress M-13M 
(37857 2011-0624) 
Chibis-M 
(38051 2011-062C) 
Progress M-14M 
(38073 2012-0044) 
Progress M-15M 
(38222 2012-0154) 
Cosmos 2480 
(38335 2012-0244) 
Progress M-16M 
(38738 2012-0424) 
Progress M-17M 
(38975 2012-0604) 
Progress M-18M 
(39082 2013-0074) 
Progress M-19M 
(39148 2013-0174) 
Progress M-20M 
(39219 2013-0394) 


2011-062 30-Out-11  10:11:12,006 M15000-129 Baikonur LC1 PU-5 


2012-004 25-Jan-12 23:06:39,934 M15000-127 Baikonur LC1 PU-5 
2012-015 20-Abr-12 15:50:24,124 JI15000-135 Baikonur LC31 PU-6 
2012-024 17-Mai-12 14:05:00,311 78031229 GIK-1 Plesetsk LC16/2 

2012-042 01-Ago-12 19:35:13,170 JI15000-134 Baikonur LC1 PU-5 
2012-060 31-Out-12 07:41:18,116 JT15000-136 Baikonur LC1 PU-5 
2013-007 l1-Fev-13 14:41:46,134 JI15000-137 Baikonur LC1 PU-5 
2013-017 24-Abr-13 10:12:16,182 JI15000-138 Baikonur LC1 PU-5 


2013-039 27-Jul-13  20:45:08,074 J115000-130 Baikonur LC31 PU-6 








Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Preparativos e lançamento do Progress M-20M 


Tanto os componentes do foguetão lançador como o veículo de 
carga, são transportados para o Cosmódromo de Baikonur via 
caminhos-de-ferro até à estação de Tyura-Tam. Aqui, e por se 
encontrar em território do Cazaquistão, são executados os 
devidos procedimentos alfandegários com a respectiva vistoria 
dos vagões. Depois das necessárias verificações alfandegárias, os 
comboios são transferidos para a rede de caminho-de-ferro do 
Cosmódromo de Baikonur e transportado para as instalações do 
edifício de integração e montagem da Área 112 (para o caso do 
foguetão lançador quando lançado desde o Complexo de 
Lançamento LC1 *17P32-5”) ou para a Área 31 (MIK-40 para o 
caso do foguetão lançador quando lançado desde o Complexo de 
Lançamento LC31 *17P32-6”) e para a Área 254 (para o caso dos 
veículos de carga ou tripulados) onde são preparados para o 
lançamento. Após a chegada ao cosmódromo do Progress M- 
20M foram realizados os testes integrados e autónomos do 
veículo (iniciados a 12 de Abril de 2013), além de se proceder à 
inspecção dos sistemas de rádio. De seguida o Progress M-20M 
iniciava os testes no interior da câmara de vácuo 17T523M. 


Terminados os testes para a verificação de fugas, e assim 
atestando-se a integridade da estrutura do veículo, este foi 
preparado para ser abastecido e a 12 de Julho teve lugar uma 
reunião da Comissão Técnica que decidiu proceder com o 
abastecimento do Progress M-20M que foi transportado para a 


estação de abastecimento no dia seguinte. Os propolentes e os 
gases de pressurização abastecidos seriam utilizados para as 
manobras orbitais e para as manobras de aproximação e 
acoplagem com a ISS. No dia 17 de Julho, e já devidamente 
abastecido, o veículo era transportado de volta para as instalações 
de integração e montagem. No dia 19 de Julho o veículo era 
acoplado ao compartimento de transferência 11ISSI7AZ. Este 
compartimento é um bloco cilíndrico que permite a união entre a 
carga a ser colocada em órbita e o último estágio do foguetão 
lançador, neste caso o Blok-I, bem como serve de suporte para as 
duas metades da carenagem de protecção da carga. No dia 22 de 
Julho era levada a cabo uma inspecção por parte dos especialistas 
da Corporação RKK Energia “Sergei Korolev”, sendo depois 
colocado no interior da carenagem de protecção 11C5S1I7A2 
(J115000-095), constitundo asssm o Módulo Orbital. No dia 23 
de Julho este conjunto seria transportado para o edifício de 


integração e montagem do lançador MIK-40 e as operações de 
integração seriam levadas a cabo nos dias 23 e 24 de Julho. 


No dia 24 de Julho teria lugar mais uma reunião da Comissão 
Técnica que avaliou os preparativos para o lançamento. No final 
dessa reunião foi tomada a decisão de se proceder ao transporte 
do lançador e da sua carga para a plataforma de lançamento. O 
transporte do foguetão 114511U Soyuz-U (J115000-130) com o 
veículo de carga 11D615A60 n.º 420 para a Plataforma de 
Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 (17P32-6) 
teria lugar a 25 de Julho, iniciando-se dois dias de operações de 
preparação final para o lançamento. Como é tradição, o comboio 
abandonou as instalações do MIK da Área 31 às O0100UTC, a 
hora em que o foguetão de Yuri Gagarin começou a ser 
transportada para a plataforma de lançamento. 
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ES 

Com os preparativos finais e a contagem decrescente DO Tamçamento | 2045:08,07 | 08,07 
a decorrerem sem problemas, o lançamento do veículo 
po E E O 
2045:08,074UTC do dia 27 de Julho. A tabela mostra 
os tempos das diferentes fases do lançamento. 
Separação da grelha de ligação 2º / 3º estágio 
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Lançamento do foguetão 114511U Soyuz-U (JI15000-130) com o veículo de carga Progress M-20M a 27 de Julho de 2013. 
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Massa do veículo no lançamento 7.282 kg Segundo dados do Centro de Controlo de 
Korolev, TsUP (IVII, Ilenrp Yrmpasrenua 
Quantidade de propolente no sistema de reabastecimento 410 kg Honérom — Tsentr Upravlenyia Poletom), O 
SR 38 k Progress M-20M ficava colocado numa órbita 
inicial com um perigeu a 193,00 km de altitude, 
- , - orbital de 51,66º e período orbital de 88,59 
Agua no sistema de tanques Rodnik 400 kg minutos. Nesta altura os parâmetros orbitais da 
Carga no compartimento selado (massa total — 1.489 kg) ISS eram: perigeu a 415,82 km, apogeu a 
431,77 km, inclinação orbital de 51,66º e 
Equipamento para os sistemas O período orbital de 92,84 minutos. 

Controlo da composição da atmosfera SOGS Logo após entrar em órbita terrestre, dá-se a 

bertura dos dois paméis sol b d 
Controlo do equipamento de bordo (SUBA) 2 kg o Sr 
dispositivos de comunicações e da 
Controlo do abastecimento de água SVO 58 kg instrumentação necessária para as manobras de 

aproximação e acoplagem com a ISS. 


Sistema de controlo térmico SOTR 6 kg no 
O Progress M-20M iniciava então uma 


Informação de bordo e telemetria (BITS) e computador (BVS) perseguição à estação espacial internacional, 

- E realizando uma série de manobras orbitais para 

E aproximar a sua órbita à órbita da ISS. A 

Energia (SZP) 51 kg primeira manobra orbital teve lugar durante a 1º 

órbita às 2132:07UTC com os motores do 

Itens do sistema de protecção contra incêndios SPPZ 42 kg velculo. à RES sivolondas-duanie Sid se 

Meios sanitários e de higiene SGO 130 kg proporcionando uma alteração de velocidade 

(AV) de 20,27 m/s. Após esta manobra o 

Rações de alimentos, produtos frescos 257 kg veículo ficou colocado numa órbita com um 

Es perigeu a 229,lkm, apogeu a 261,8 km, 

Ai TARTES inclinação orbital de 51,63º e período orbital de 

Meios de protecção individual (SIZ) 113 kg 89,28 minutos. A segunda manobra orbital foi 

— — levada a cabo na 2º órbita às 2215:14UTC com 

Equipamento para a tripulação (video e fotografia) 40 kg gd datas doc velciia à sei mecnadis 

Outras cargas (KTsN) 192 kg durante 21,1 s e proporcionando uma alteração 

de velocidade 10,74 m/s. Após esta manobra o 

Equipamento para o módulo Zarya 84 kg Progress M-20M ficou colocado numa órbita 

; com um perigeu a 265,8 km, apogeu a 282,5 

Equipamento pomar km jgliiação orbital de 51 63º e período 

Equipamento para o módulo MRM-2 Poisk orbital de 89,65 minutos. Estas duas manobras 

formam uma órbita de faseamento para 
Equipamento para o módulo DC-1 Pirs posterior encontro com a ISS. 

Equipamentos de manutenção 120 kg Após a realização da segunda correcção orbital, 

É E K o computador de bordo TsVM-101 recebe os 

EC GA A oe novos parâmetros orbitais enviados pelo Centro 

Rações de alimentos e equipamentos norte-americanos 112 kg de Controlo de Voo TsUP. O computador 

realiza então as correcções que devem ser 

Massa total de carga 2.366 kg implementadas. A 3º manobra orbital teve lugar 

às 2248:12UTC. Desta vez os motores do 


veículo foram accionados durante 18,5 s e proporcionaram um impulso de 7,00 m/s. Após esta manobra o veículo de carga ficou 
colocado numa órbita com um perigeu a 257,8 km, apogeu a 296,8 km, inclinação orbital de 51,66º e período orbital de 89,90 
minutos. 





Pelas 0159UTC do dia procedia-se à activação da parte operacional do sistema Kurs caso fosse necessário proceder à acoplagem 
manual do veículo. O Progress M-20M estava estacionário em relação à ISS às 021 1IUTC e a aproximação final teve início às 
0216UTC. A acoplagem automática com o módulo Pirs utilizando o sistema Kurs teve lugar às 0226UTC. Após a acoplagem e 
após a dissipação das forças residuais entre os dois veículos, os ganchos do sistema de acoplagem são encerrados e o controlo de 
atitude da ISS passou do centro de controlo russo para o centro de controlo norte-americano (geralmente controlada pela Centro de 
Controlo de Houston, a atitude da ISS é sempre transferida para o Centro de Controlo de Korolev quando se dá a chegada ou 
partida de um veículo espacial russo). 
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P 4 These babies 
» miss their mother. 
Is she on your back? 


PLEASE, DON'T WEAR FUR!: 


People for the Ethical Treatment of Animals « 757-622-PETA « FurlsDead.com 
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Data 


03 Jun. 


05 Jun. 


07 Jun. 


1 Jun. 


25 Jun. 


25 Jun. 


27 Jun. 


28 Jun. 


01 Jul. 


02 Jul. 


15 Jul. 


19 Jul. 


19 Jul. 


25 Jul. 


27 Jul. 


UTC Des. Int. 
0918:31 2013-0254 
Baikonur, LC200 PU-39 
2152:18 2013-026A 
CSG Kourou, ELA3 
1837:59 2013-027A 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
0938:03 2013-028A 
Jiuquan, LC43/92] 
1728:48 2013-0294 
Baikonur, LC31 PU-6 
1927:04 2013-0304 


Em Órbita 


Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Junho e Julho de 2013. Por debaixo de cada satélite 
está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação 
orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space Track e são os 
dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


SO 
6.100 
E dE 
19.870 
SE 
7.000 
39179 


39186 


39188 


CSG K (Sinnamary), ZLS 700 


1653:00 2013-031A 
Baikonur, LC175/59 
0227:46 2013-032A 
Vandenberg AFB 

1811 2013-0334 


39189 
700 
39190 
700 
39191 
700 
39194 
1.100 
39197 


39109 


Satish Dawan SHAR, FLP 1.300 


0238:22 2013-F03 
Baikonur, LC81 PU-24 


0927:03 2013-0344 
Jiuquan, LC43/603 
1300:00 2013-0354 
Cabo Canaveral, SLC-41 
2337:56 2013-036 
Taiyuan, LC9 


2013-036 

2013-036 
1954 2013-0374 
CSG Kourou, ELA3 

2013-037B 


2045:08 2013-038A 
Baikonur, LC31 PU-6 


020) 


39206 


É BA 
39216 


SOLO 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 139 / Agosto de 2013 


NORAD Designação 


Peso (kg) 

SES-6 

(35794 / 35780 / 0,06 / 1436,13) 
ATV-4 "Albert Einstein! 

(418 /413/51,65/92,88) 
Cosmos 2486 

(734 /712/98,3/99,26) 

SZ-10 Shenzhou-10 


Lançador Local 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93540/99541) 
Ariane-SES (L592/V A213) 
14414-1B Soyuz-2-1B (215) 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


Regressou à Terra a 26 de Junho de 2013 


Resurs-P1 

(474 /455 /97,28 / 93,89) 
03b-FMS5 

(8071 /8061/0,03/287,94) 
03b-FM4 

(8068 / 8064 / 0,03 / 287,93) 
03b-FM2 

(8069 / 8063 / 0,04 / 287,93) 
03b-PFM 

(8069 / 8063 / 0,03 / 287,93) 
Cosmos 2487 

(499 /496/ 74,74 / 94,57) 
IRIS (SMEX-12) 

(662 /621/97,9/97,56) 
IRNSS-1A 

(35868 /35707/27,05 / 1436,16) 
GLONASS-M 48 


GLONASS-M 49 


GLONASS-M 50 

SJ-11 Shiian 11-05 

(706 /687/98,11/98,69) 
MUOS-2 

Parâmetros orbitais não revelados 
CX-3 Chuangxin-3 


SW-7 Shiyan Weixing-7 
SJ-15 Shijian-15 


Alphasat (Inmarsat-XL) 

(35791 /35783/0,01/1436,13) 
Insat-3D 

(35793 /35781/0,22/ 1436,11) 
Progress M-20M (ISS-52P) 
(418 /413/51,65/92,88) 


14414-1B Soyuz-2-1B (H15000-013) 


372PH21B Soyuz-STB/Fregat-MT (E15000-003/1041/VS05) 


Strela (1832) 
L-1101 Stargazer Pegasus-XL 
PSLV-C22 (PSLV-XL) 


8K82KM Proton-M/ DM-03 (5115106754 53543/2J1) 


CZ-2C Chang Zheng-2C (Y23) 
Atlas-V/551 (AV-040) 


CZ-4C Chang Zheng-4C 


Ariane-SECA (L569/VA214) 


11A4511U Soyuz-U (J115000-130) 


109 


Em Órbita 


Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Julho de 2013. 


Data Lançamento Des. Int. 


Veículo Lançador 


NORAD 


Designação 


Local de Lançamento 


01 Julho 2013-034B 39200 PS4 (PSLV-C22) 
PSLV-C22 (PSLV-XL) Satish Dawan SHAR, FLP 

24 Março 1998-017E 39201 (Destroço) SPOT-4 
Ariane-40 (V 107) CSG Kourou, ELA-2 

15 Julho 2013-035B 39203 L-35 (€CZ2C-Y23) 
CZ-2€C Chang Zheng-2C (Y23) Jiuquan, LC43/603 

15 Julho 2013-0350 39204 (Destroço) 
CZ-2€C Chang Zheng-2C (Y23) Jiuquan, LC43/603 

15 Julho 2013-035D 39205 (Destroço) 
CZ-2€C Chang Zheng-2C (Y23) Jiuquan, LC43/603 

19 Julho 2013-036B 39207 Centaur 
Atlas-V/551 (AV-040) Cabo Canaveral AFS, SLC-41 

19 Julho 2013-037D 39211 Ultimo estágio CZ-4C 
CZ-4C Chang Zheng-4C Taiyuan, LC9 

19 Julho 2013-037E 39212 (Destroço) 
CZ-4C Chang Zheng-4C Taiyuan, LC9 

19 Julho 2013-037F 39213 (Destroço) 
CZ-4C Chang Zheng-4C Taiyuan, LC9 

19 Julho 2013-0376 39214 (Destroço) 
CZ-4C Chang Zheng-4C Taiyuan, LC9 

25 Julho 2013-038B 39217 Sylda-5 n.º 56-D 
Ariane-SECA (L569/VA214) CSG Kourou, ELA3 

25 Julho 2013-038C 39218 ESC-A (L569/VA214) 
Ariane-SECA (L569/VA214) CSG Kourou, ELA3 

27 Julho 2013-039B 93220 Blok-I 
1 A511U Soyuz-U (J115000-130) Baikonur, LC31 PU-6 

28 Junho 2013-033B 39198 Ultimo estágio Pegasus-XL 


L-1101 Stargazer Pegasus-XL 
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Vandenberg AFB 


Ho 
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Lançamentos orbitais previstos para Setembro e Outubro de 2013 


Dia (UTC) 


Setembro 


05 (1600:00) 


07 (0327:00) 
12 
15 (1608:00) 
15 
25 (0636:00) 
25 (2028:00) 


30 (1831:00) 


ai 


Outubro 
09 


10 


17 (2220:00) 
pi 
Pd) 


30 


30 


Eos 


Pa 


Lançador 


Falcon-9 v1.1 


Minotaur-V 

Rokot-M/Briz-KM (4926391838/72519) 
Antares-110 

8K82KM Proton-M/Briz-M (93539/99540) 
Atlas-V/531 (AV-041) 

11A511U-FG Soyuz-FG (046) 

372PH21B Soyuz-STB/Fregat-MT (004/1040/V S06) 


CZ-4C Chang Zhen-4C 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93535/99542) 


Soyuz-2-1/Volga (001/001) 


Delta-IV-M+(5,4) 
PSLV-C25 
8K82KM Proton-M/Briz-M 


Minotaur-I 


SPARK/Super Stryp1 


CZ-4B Chang Zheng-4B (Y 12) 


GSLV-DS (MKIN) 
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Carga 


Cassiope; POPACS (3x); 
DANDE; SNAPS; 

CUSat-1; CUSat-2 

LADEE 

Gonets-M (x3) 

Cygnus Orb-DI (COTS Demo) 
Astra-2E 

AEHF-3 

Soyuz TMA-10M 

03b (Missão 2) 


FY-3C Fengyun-3C 
XW-2 Xiwang-2 


Sirius-FM6 


SKRL-756 (D); SKRL-756 (II) 
AIST 


GPS-IIF SV-5 
MangalY aan 
Globus-IM (2L) 


ORS-3; STPSat-3; ORSES; 
ORS Tech-1; ORS Tech-2; 
Prometheus-1; Prometheus-2 
Prometheus-3; Prometheus-4; 
SENSE-1; SENSE-2; Firefly; 
STARE B (Horus); NPS-SCAT; 
CSIP; Rampart; CAPE-2: 


Local 


Vandenberg AFB, SLC-3E 


MARS Wallops Island, LP-OB 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
MARS Wallops Island, LP-0A 
Baikonur, LC200 PU-39 

Cabo Canaveral AFS, S-41 
Baikonur, LC1 PU-5 

CSG Kourou (SInnamary), ZLS 


Taiyuan, LC9 


Baikonur, LC200 PU-39 


GIK-1 Plesetsk, LC43/4 


Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
Satish Dawan SHAR, FLP 
Baikonur, LC81 PU-24 


MARS Wallops Island, LP-OB 


KYSat-2; SwampSat; Black Night 1 


Lunar Orbiter& Lander CubeSat; 


SPA-l Trailblazer; TetherSat; 
DragonSat-1; Copper-Cube; 
PhoneSat-2.0 


HiakaSat-1/HawaiSat-1; 
ORS-4; EDSN-I a 8 


CBERS-3 


GSAT-14 


Kauai Test Facility (KTF), PMRF-41 


Taiyuan, LC9 


Satish Dawan SHAR, SLP 


Ml 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


25 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 
Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


25 de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4); Koichi Wakata (4) 
Maksim Viktorovich Surayev; Gregory Reid Wiseman; Alexander Gerst 


26 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 
Alexander Vikentyevich Skvortsov (2): Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev; Elena Olegovna Serova; Barry Eugene Wilmore 


28 de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 
Maksim Viktorovich Surayev (2); Gregory Reid Wiseman (1); Alexander Gerst (1) 
Anton Nikolayevich Shkaplerov; Samatha Cristoforetti; Terry Wayne Virts 


30 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev (2): Elena Olegovna Serova (1); Barry Eugene Wilmore (2) 
Yuri Valentinovich Lonchavok; Mikhail Borisovich Korniyenko; Scott Joseph Kelly 


30 de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 
Anton Nikolayevich Shkaplerov (2); Samatha Cristoforetti (1); Terry Wayne Virts (2) 
Oleg Dmitiyevich Kononenko; Kimiya Yui; Kjell Norwood Lindgren 


30 de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 
Yuri Valentinovich Lonchakov (4); Mikhail Borisovich Korniyenko (2); Scott Joseph Kelly (4) 
Aleksey Nikolayevich Ovchinmm ; Sergei Aleksandrovich Volkov; Astronauta dos EUA 


30 de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 
Oleg Dmitiyevich Kononenko (3): Kimiya Yus (1); Kjell Norwood Lindgren (1) 
Cosmonauta russo; Timothy Peake; Astronauta dos EUA 


22 de Outubro de 2015 Soyuz TMA-18M 
Sergei Aleksandrovich Volkov (3); Andreas Mogensen (1); Sarah Brightman (1) 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Dezembro de 2015 Soyuz TMA-19M 


22 de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (º):; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (?):; Astronauta dos EUA 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. 


Alguns dados foram cedidos por Jonathan McDowell (http://www .planet4589.org/space/]sr/jsr.html). 


Data Hora Nome Lançador Local 

06 Jun. 0305 | CIBER Black Brant XII Wallops Island 
06 Jun. 1745 Rubezh Kapustin Yar 

20 Jun. 0930 NASA 41.106U0 Terrier Improved Orion Wallops Island 
21 Jun. 1357. SL-7/FOP- SpaceLoft XL Spaceport America 
04 Jul. 1431 NASA 21.140GE Black Brant-V Wallops Island 
04 Jul. 1431 NASA 41.090GE Terrier-Improved Orion Wallops Island 
05 Jul. 1839 (2) FTG-07 (Alvo?) LV-2 Kwajalem 

05 Jul. 1835  FTG-07 CE-1 EKV GBI Vandenberg AFB 
12 Jul. Jericho-3 Palmachin 

15 Jul. 0553  MAPHEUS-4 VS-30 Esrange, Kiruna 
20 Jul. 0200  S-310-42 S-310 Uchinoura 

20 Jul. 0257  S-520-27 S-520 Uchmoura 


A NASA levou a cabo desde Wallops Island 
o lançamento de dois foguetões-sonda na 
missão Daytime Dynamo. Esta missão teve 
como objectivo estudar a corrente global 
denominada “dínamo” que percorre a 
ionosfera. 


A 10nosfera está localizada entre os 60 km e 
os 1.000 km de altitude, e tem um papel 
crucial no nosso dia-a-dia. Por exemplo, as 
ondas de rádio reflectem quando viajem entre 
o emissor e receptor, e os sinais de 
comunicações dos satélites viajam também 
através dela. Um distúrbio na 10nosfera pode 
interferir nestas comunicações. 


O primeiro foguetão-sonda a ser lançada, um 
veículo Black Brant-V (NASA 21.140GE), 
recolheu dados sobre as partículas neutras e 
carregadas à medida que atravessava a 
1onosfera, enquanto que o segundo veículo, 
um Terrier-Improved Orion (NASA 
41.090GE), largou uma longa nuvem de lítio 
para determinar como é que os ventos na alta atmosfera variam com a altitude. Crê-se que estes ventos têm um papel importante no 
“dínamo”. 





A missão Daytime Dynamo foi uma missão conjunta entre a NASA e a agência espacial japonesa JAXA. O primeiro foguetão- 
sonda foi lançado às 1431:25UTC enquanto que o segundo foi lançado às 1431:40UTC. 
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Um teste (FTG-07) da Missile Defence Agency 
a 5 de Julho resultou num fracasso. Um míssil 
GBI (utilizando estágios Pegasus) 
transportando um veículo EKV (Kinetic Kill 
Vehicle), lançado desde a Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia, não interceptou o alvo 
lançado desde o Atol de Kwajaleim no Pacífico. 
Não é oficialmente público se isto se deveu a 
um problema com o EKV ou com o terceiro 
estágio do GBI que terá falhado a separação 
(presumivelmente, do EKV, apesar de poderem 
indicar do segundo estágio). 


Um foguetão-sonda brasileiro VS-40 foi 
lançado desde o Centro Espacial de Esrange, 
Suécia, a 15 de Julho às 0553UTC 
transportando a missão MAPHEUS-4. O 
veículo atingiu uma altitude aproximada de 
151 km e aterrou a 60 km do local de 
lançamento, sendo recuperado e transportado 
de volta para Esrange. 





A MAPHEUS-4 é uma missão da agência 
espacial alemã DLR, que realiza anualmente 
lançamentos de cargas científicas dedicadas 
aos estudos de materiais. As experiências a 


bordo cobrem um variado leque de tópicos da RE à * 





Física dos Materiais, tais como materiais 
gelatnosos; o comportamento de materiais 
granulosos; a difusão, a mistura e a separação de ligas metálicas, etc. Propulsionado por um motor S30, os lançamentos 
proporcionam mais de três minutos de microgravidade. 


a 


a 


O apro levou a cabo o lançamento de dois ge sonda a 20 de Julho para estudar os distúrbios 1onosféricos em média escala. 

E O foguetão-sonda S-310-42 foi lançado 
A 4 as O200UTC desde Uchmoura e 
é SN E | transportou a experiência TMA (trimetil- 
| alimínio) para estudar os ventos neutros 
da região-F. Por seu lado. O foguetão- 
sonda S-520-27 foi lançado às 0257UTC 
também a partir de Uchinoura e levou a 
cabo medições da densidade e de campo 
eléctrico, libertando também uma nuvem 
de lítio para estudar os ventos neutros da 
região-F. 


O foguetão-sonda S-310-42 atingiu um 
apogeu de 139 km de altitude, enquanto 
que o foguetão-sonda S-520-27 atingiu 
um apogeu de 316 km de altitude. 
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Cronologia Astronáutica (XC) 


Por Manuel Montes 
-Julho de 1953: Um avião Canberra da RAF despega desde a Alemanha Ocidental para um sobrevoo a grande altitude da União 
Soviética. Apesar de conseguir fotografar a base de mísseis de Kapustin Yar, recebe o impacto do fogo antiaéreo e apenas pode 
regressar. De novo fica patente que os aviões convencionais não podem voar a altitude suficiente para ficarem invulneráveis à 
defensa soviética. 


- Agosto de 1953: S. Fred Singer, do Applied Physics Laboratory, movido pelo seu 
interesse em raios cósmicos e campos magnéticos, propõe o seu próprio projecto de 
satélite artificial durante o quarto congresso internacional da IAF, celebrado em 
Zurique, Suíça. Singer, que milita no National Research Council, o órgão estado- 
unidense que dirigirá os orçamentos deste país ao Ano Geofísico Internacional (1 de 
Julho de 1957 a 31 de Dezembro de 1958), gostaria que a possibilidade de lançar um 
satélite para estudos da Terra e do Sol fruísse o mais cedo possível. O seu projecto 
MOUSE (Minimum Orbital Unmanned Satellite of the Earth), mspirado em propostas 
anteriores, consiste num satélite de 20 kg, equipado com instrumentos para medir os 
raios cósmicos, a radiação solar ultravioleta e os micrometeoritos, algo que já se 
realizou mediante voos suborbitais das V-2 lançadas desde White Sands. O satélite 
também transportaria um transmissor para enviar os resultados para a Terra. Tal 
veículo ampliaria o tempo disponível para as medições e flexibilizaria o número de 
análises simultâneas possíveis. Um satélite científico de maiores dimensões e mais 
capaz também seria viável, mas a sua construção está ainda longe de una iniciativa 
civil, devido aos requerimentos técnicos e económicos que suporia. 


-Agosto de 1953: L. Robert Carman e Hubert Drake, da High-Speed Flight Station, 
propõem diversas configurações para aviões capazes de alcançar velocidades 
superiores a Mach 3. Servirão como lançadores de outros veículos hipersónicos 
experimentais. Um plano posterior, em cinco fases, culminaria com a colocação em 
órbita de una nave alada. Trata-se de una das primeiras propostas relacionadas com o 
tradicional sistema de lançador reutilizável de "duas etapas", considerado várias 
décadas más tarde durante o desenho do Space Shuttle. 


-6 de Agosto de 1953: é lançado o primeiro Snark-A (N-69A) desde Cabo Canaveral. 
E = E» O seu desenvolvimento se inicia em 1946 e a sua configuração de míssil cruzeiro 
trará muitas das tecnologias necessárias para futuros 

projectos. Considerado o primeiro míssil intercontinental, 
terá também uma grande carga útil. Este primeiro 
exemplar despenha-se aos 15 se gundos devido a uma 
abertura prematura do pára-quedas. 





-12 de Agosto de 1953: A União Soviética faz explodir a 
sua primeira bomba termonuclear, só 9 meses depois dos 
Estados Unidos explodrem a sua bomba H. 
Curiosamente, um relatório da CIA dois meses antes 
reconhece não possuir evidências de que a URSS prepare 
tal arma. A sua disponibilidade e o desenvolvimento dos 
meios para o seu transporte até a América (mediante 
mísseis ou mediante os novos bombardeiros Mya-4 
Bison, parecidos aos B-52), obriga a repensar a estratégia 
estado-unidense. 


-13 de Agosto de 1953: Despega desde White Sands o 
foguetão-sonda Hermes A-3A número 3. A sua missão 
tem êxito. 


-20 de Agosto de 1953: O míssil Redstone, que imiciou o 
seu desenvolvimento prático a 1 de Maio de 1951 (apesar 
de este não ser finalizado até 5 de Novembro de 1958), já 
está pronto para o seu primeiro voo. Durante todo este período utilizar-se-ão sete versões do motor principal, assim como múltiplas 
melhorias que se irão ser incorporadas progressivamente. O primeiro Redstone (RS-1) chega ao Cabo Canaveral por via aérea. 
Uma vez na zona de lançamento (LC-4), o veículo é preparado, apesar da incerteza merente a todo um novo programa deste tipo. O 
míssil é lançado às 9:37 da manhã, hora local, 2,7 segundos depois da ignição do seu motor XLR43-NA!I (versão A-6). É utilizado 
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um completo sistema de telemetria de 16 canais para enviar informação precisa sobre o sistema de propulsão, a fuselagem, as 
vibrações, etc. Ultrapassados os 42 segundos de voo, o RS-1 desaparece por detrás das nuvens e deixa de ser visível. Segundo a 
telemetria, perde o controlo aos 50 segundos (devido a uma rotação inesperada originada por um erro humano durante a 
preparação). Continua a ascensão, mas o seu comportamento errático obriga ao responsável da segurança no polígono a transmitir a 
ordem de final de queima do motor aos 106 segundos e a de separação três segundos más tarde. A missão pode considerar-se 
satisfatória já que origina muita 
informação sobre os sistemas, que será 
aproveitada para futuros voos. 


-21 de Agosto de 1953: Um avião 
tripulado experimental D-558-II alcança 
83.235 pés de altitude, um novo recorde 
não oficial. 


-16 de Setembro de 1953: O Ministério 
de  Defensa soviético começa a 
contemplar a possibilidade de lançar um 
satélite artificial. E autorizado um 
programa de estudos de dois anos ao 
grupo de Tikhonravov, ao qual já se 
dedicou de forma considerável durante 
1952 e 1953. Entre outros problemas, 
examinou-se como recuperar um satélite 
procedente do espaço, que tipo de 
sistemas de controlo deveria possuir, etc. 
Paralelamente, Korolev encarrega o 
| grupo de Keldysh ao estudo de métodos 
de recuperação de naves espaciais 
automáticas ou pilotadas. 


-8 de Setembro de 1953: A RAND 
Corporation recomenda à US Air Force a 
atribuição antes de 12 meses de um 
contrato de desenho de sistemas para um 
satélite, com um início de desenvolvimento um ano depois. O relatório preliminar do Project Feed Back chega ao ARDC, 
convertendo-se na base para o novo programa de um satélite de reconhecimento. 





as 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). E medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( l (tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


RI 
Av = | E dt 
Em 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


E flal di= joy = 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


Ê Satellite 










Equatorial 
Plane 







4 


Vernal 
Equinox 







Ascending Node 





Inclinação (ND): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem as 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas o de. 
órbitas polares pois cobrem os dois pólos. CO Satellite Orhit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por 1sso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - €)): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee -W): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta (). determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /T onde Téo período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
N,O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c*, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossincrona (35786 km) 
e 637lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2eº), Massa do Sol 
e 3.986e14 m/s” (4e!'9, Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m'/s“” (5e'?), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.3278220m'/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1.496ellm (15e'º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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